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1. CONVENIENCIA DEL ESTUDIO DE LAS NUBES EN LA LETEOBOLOGIA. 
Sólo un 5?>* de la superficie terrestre estaba cubierta por las observacio-
nes meteorológicas antes de la aparición de los satélites como portadores de 
instrumentos de captación de las evoluciones de la atmósfera. 
Los primeros satélites no llevaban ingenios fotográficos ni cámaras de 
TV, ni observadores humanos. Hoy día ya empieza a ser desbordante la cantidad 
de imágenes de que disponen los centros de meteorología. 
Las fotografías de las nubes hacen posible el estudio de las caracterís-
ticas topográficas que dan lugar a las llamadas nubes orográficas, y a fenó-
menos especiales de enorme interés para la humanidad, como huracanes y, muy 
posiblemente, .tornados, los cuales se revelan por su peculiar formación nubosa. 
Estos estudios podrán, muy bien, suministrar información sobre el origen, 
crecimiento y evolución de sucesos tales como los ya mencionados, que permitan 
correlacionar sus propiedades (presión, temperatura, gradientes, torbellinos, 
etc.), a fin de poder efectuar predicciones muy fiables con márgenes aceptables 
de tiempo, objeto éste, primordial de la meteorología. 
Los estudios meteorológicos desde gran altura óerán, necesariamente, al me-
nos en un principio, dependientes de la observación de los fenómenos nubosos, su 
tipo, su distribución, y movimientos, a fin de optener información del tiempo 
en la superficie terrestre» 
Hoy por hoy, "las nubes son la erpresión más clara y directa dé los proce-
sos fisleos que tienen lugar en la atmósfera". Hay una relación general entre 
la forma de la masa nubosa y su altura, y además, las nubes son signos visibles 
de gran definición, para conocer el movimiento de las capas de aire. Las nubes, 
incluso, reflejan los cambios en las condiciones de humedad, presión, tempera-
tura y composición del aire a diferentes niveles de altitud. 
Verdaderamente es inconmensurable la cantidad de información que puede obte-
nerse a partir de una toma de vistas (en varias longitudes de onda) de la cover-
tura nubosa, e incluso la simple vista de un experto meteoroloao, da lugar a un co-
nocimiento bastante completo. Es realmente grata la lectura de artículos como los 
citados en la Bibliografía al final del capitulo. 
Esperemos de la ciencia, que, tras una etapa de reconocimiento y predicción, 
(dentro de la cual se encuentra este proyecto), pueda pasarse a una actuación di-
recia sobre los fenómenos meteorológico^ en provecho de la Humanidad. 
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CONTENIDO DE ESTE PBOYECTO. 
-^ sta obra contiene resultados y estudios llevados a cabo por el alumno, 
durante el Curso Académico 1974-75, sobre el proyecto teórico de la confección 
de un Satélite Geoestacionario de Información Meteorológica (iMYEb). 
Se ha pretendido dar una visión detallada de las posibilidades, y hacer 
un estudio particular de la solución considerada como nconinal o de trabajo, pe-
ro es preciso reconocer que no siempre se ha llegado a conseguir este propó-
sito básico, y que el tiempo ha sido el elemento más crítico en este desarro-
llo. Es por esto, que las diferentes partes del proyecto se han redactado de 
una forma no homogénea, y asi, ciertos subsistemas particularmente críticos 
o ligados directamente con la misión del sistema, se han tratado con cierta 
profusión quedando otros, que por considerarlos como menos difíciles o más 
familiares no han visto sus características más que sucintamente esbozadas en 
el curso de este análisis. 
Se ha hecho hincapié en la justificación de la elección de los sistemas 
opcionales, dejando un poco en el aire el análisis detallado del sistema no-
minal elegido, con la idea de dar unas bases, unas ofertas de elección, más 
amplias, y más interesantes que el simple cálculo numérico de un ejercicio teó-
rico más o menos complicado. 
El contenido global queda detallado en el índice general de bloques que 
antecede a cada parte, y que consideramos muy intuitivo y simple, pero para un 
conocimiento más preciso de los temas aquí tratados, véase el índice detalla-
do que figura al final de la obra. 
En rasgos generales, se incluye 
- un estudio de la misión trazada, y los requerimientos que lleva aparejados 
- una descripción de los subsistemas que deberá comprender el satélite para 
sati sfacerlos. 
- una breve descripción de algún punto caractei'ístico de otros satélütes se-
mejantes 
- un estudio orbital en el que se incluye un pequeño estudio del vehículo 
lanzador 
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- una descripción de equipos, correspondiente a nn prediseño de conjunto', 
con unas consideraciones sobre friabilidad 
— un análisis más profundo de los subsisteraas integrantes del satélite 
Se ha creído conveniente, por razones pedagógicas, incluir una breve Me-
moria "Personal como colofón, por razones de esta obra, la cual no tiene otro 
objetivo Que el dar una sincera opinión, muy subjetiva, sobre el trabajo lle-
vado a cabo y las circunstancias que lo enmarcaron. 
MADRID. JUNIO. 1975 
I M Y E h P&.g. 5 Cap. 1 — 5 
SISTEMA DE UHTDADiíS. 
Con decir que este proyecta intenta estar incluido en las normas y procedi-
mientos de la Agencia Espacial Europea, poco queda que añadir a este punto. 
Desgraciadamente para toda la ciencia, mucho más hay que añadir. Por 
culpa (Jel viejo tradicionalismo autárquico de ciertos paises, por falta de 
coordinación científica en una materia tan delicada y trascendental, nos he-
mos visto obligados a mentalizarnos con --iiedia docena de sistemas de unida-
des que, en los casos más "llamativos", no llegan a ser ni siquiera coheren-
tes. 
Realmente ha sido un verdadero castigo tener que conllevar sistemas di-
ferentes, anacrónicos, y, con la mayor sinceridad, deseamos que para las ge-
neraciones futuras todo esto no sea más que un caso histórico que les sirva 
de aviso. 
Ha llegado a tal punto la malformación a este respecto, que incluso en 
lps ohras de la ESRO, donde es norma obligeda la utilización exclusiva del 
Sistema Internacional de Unidades, es corriente encontrar una mezda de uni-
dades, perniciosamente influenciada por la. literatura anglosajona, dondo rei-
na el más espantoso desconcierto. , . 
Contribuyen a esta falta de unidad en una cosa que debiera ser tan 
unánime corno las unidades, los Organismos Docentes (que cabría criticar •:• 
exhaustivamente) donde se imperten enseñanzas que van, desde definir, valga 
ds ejemplo: 
fuerza de empuje 
impulso específico = • — y meaiiio en se£^ uimo! 
gasto Haoico de propulsante 
(una de las malformaciones mf.á usuales en la técnica aereoespacial), hasta 
medir presiones en milímetros de mercurio (que parece "tan natural y lógico") 
pasando por toda la terminología anglosajona que evitamos mencionar siquiera. 
Con todo este trabalen¿ruas, a costa de sacrificar incontables horas de 
estudio, sólo se ha conseguido una cosa; imposibilitar a los técnicos de un 
conocimiento estimativo do valores más o menos comunes, que convendría siem-
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px*e tener in mentís para racmtar xa araua xsrea aex preaaseno. 
No vamos a trascribir aquí la lista de unidades utilizadas. Se trata, por 
supuesto, del Sistema InterjiaTciional de Unidades (S,I.)? ver; por ejemplo: 
"S, I. Units" üSTEC IntematL-!<j)-"il. Instruction E I1—23/l April 1974 
Salvo algunas modificaciones, coincide con el antiguo sistema Giorgi (í-íKS) 
lo que ha supuesto una más fácil adaptación. 
lío "queremos decir que este: sea el mejor'-cisterna de unidades, el óptimo, el 
único; sino que era necesaria una unificación, una legislación y una simplifica-
ción del actual rnareroagnum existente, y muy "bien puede ser ésta la solución. 
Así y todo, si se nos permite una crítica particular- a este respecto, seña-
laremos dos defectos: 
- la retención de múltiplos y submúltiplos, cuyo uso hemos evitado en todo lo po 
sible porque lo consideramos innecesario, anacrónico, y lo que es peor, puede . 
conducir a crasos errores. 
- la retención, dentro de las unidades au.~ilic.res, de la medida de ángulos en r> 
dianes y estereorradianes, siendo así que la intuición muestra que seríe, más ló-
gico medirlos en la forma siguiente: 
arco 
ángulo plano = poración de plano = — 
9 Tf T? 
área interceptada en una esfera 
ángulo sólido = portción de espacio =* •— • — • — - — — - — - a • 
. r-f x> 
Con esta notación, ni habría que distinguir entre fre.Rencia y pulsación, 
ni exCstieían tantai formas abfeaeques ds ixguisar ta velocidnc angupar, ci nira-
nlificsrian nos estudfor de raderenón sdidimenssaral, etl. 
ce íonas sormas,y pese a di cisnstencim con que recomendamos el uso de un 
único sestema fe unsdades, nosotros mssmos no hemos rescsmeno la tenlaciód eu 
mancener aegunos viedos símbosos, como puese ser oas haisar oe aanentudes ne en— 
man hacer las anovaciones en mieras son ne síqumera poner mícremetros. eincero— 
men)e pensamos que ni vasia na pena saner msnqenedo estos vestigios y sS nn nues-
mra manó esmuviera ponvríamas eserachamerte nteo en unidases t. i, Tras ie par 
te lecnuras, van sencnllo es secerse a ea edea, oe pur daemplS, e. margeu np lon-
¿itudes de onta ne na veotana acmoseérica en la dormo re,75 a l?í75/ítlge (10,75 
% —d 
a 12,75), e° ro -
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MISIoN -
1.1.1. Introduoión. 
La Organización Mundial de Meteorología ( W,ií0,) recomendó a las agen-
cias espaciales gubernamentales, la conveniencia de disponer de un sistema de 
cobertura total de la superficie terrestre, encareciendo el desarrollo de sa-
télites geoestaeionarios de televisión, que, completados con un par de satéli-
tes cercanos en órbita polar,, ofrecerla una cobertura al 100 $ de la atmós-
fera terrestre (Global Atmospheria Research Program, GAHP). 
Los satélites polares .estarían a una altura de unos 800 km, en oposición 
de fase, suministrando imágenes cada 45 minutos, dotados de una pequeña cáma-
ra TV da tubo vidicón, no teniendo.apenas complicación, con lo que en total 
serían de unos 50 gg. de masa, con baterías .Ni-Cd y panelas solaras que su-
ministrarán una potencia de unos 30 W„ 
En cambio,.los satélites ecuatoriales geoestaeionarios, presentan unos 
problemas mucho mayores, y, puesto que cubren el 90 $ de. la tierra (ya sea 
con 4 unidades a 90 como el sistema METEQSÁT francés, o simplemente con tres 
satélites a 120 como es nuestro caso), han centrado sobre ellos el interés 
mundial, desarrollándose en todas las agencias espaciales, programas encami-
nadas a la creación de satélites geoestaeionariaa de información meteorológi-
ca, (SMS en USA, •láátéosa.'fc- en Europa, etc), los cuales han servido de base pa-
ra la confección del proyecto TMYRT,L . 
Una red mundial de observación meteorológica por satélites era necesa-
ria por dos motivos fundamentales: 
- el creciente aumento de la altura de vuelo de las aeronaves impone un 
conocimiento exacto y constante de las-condicione3 meteorológicas en la 
alta atmósfera, la cual ea difícil de obtener si no es con ayuda de sa-
télites. 
— el reducido espacio que controlan las estaciones terrestre de meteorolo-
gía isipone la creación de un sistema de gran cobertura, siendo el más 
económico el hecho j>or medio de satélite. 
-í 
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Históricamente, la primera imanan en que se mostraban las formaciones nu-
bosas sobra un área extensa, fue obtenida por cámara de TV en la ojiva de un 
cohete, allá por los anos 40, En I960, el 1 de Abril, fue lansado el primer sa-
télite meteorológico, el Tiros X. Desde entonces se han lanzado varias deceitas 
de satélites con finas meteorológicos, y se ha convex'tido en rutinario el uso 
de fotografías, por ellos suministradas, en las predicciones del tienrao de 
cualquier servicio meteorológico, 
1.1.2, Objetivos. 
Los objetivos meteorológicos del sistema IMIJ3L seráns 
— establecer, sobre el área cubierta por cada satélite, un mapa de tempera-
turas con una desviación standard de 1 K a 290 K, y una resolución espa-
cial efectiva de uno3 5 o ? ¿IIK 
— determinar, por medio de una permanente observación de las nubes-, usadas 
como trazadores, el vector velocidad del viento con una precisión compren-
dida entre -f* 3 nis 
— recibir datos e imágenes desde tierra y distribuirlas de una manera com-
patible con los sistemas que usan ya otros organismos (SMS, Météosat, etc) 
?- a los Servicios Mundiales de Meteorología (Wor-.ld Wea_thar Servica's) de 
.';>„•. KosCOH, Washington y Melburn^, y a las Centrales Regionales de Meteotolo-
gía. 
1.1*3* Misiones 
El sistema 1MZEL no es un sistema operacional propiamente dicho, sino qu» 
pretende servir de sistema experimental, con la idea de .comprobar las caracte-
rísticas más ventajosas de todos los proyectos similares,y, de una manera global 
disponer de un sistema completamente operacional a escala.mundial para I98O, 
I,as misiones básicas que se pretenden realizar son¡ 
Misión li Toma de imágenes. 
Xa principal misión del satélite es la obtención de imágenes de la co-
bertura nubosa en las regiones visible e infrarroja dei espectro elec-
tromagnético, oon una resolución de unos 5 tan» l'0s datos correspon-
dientes son trasmitidos, en tiempo real, a la tierra, para la utili-
zación inmediata por un computador o para su visualización directa, '".' 
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Cada imagen consiste en 2043 líneas, y se tarda un cuarto de hora 
en- el "barrido útil, quedando dispuesto el radiómetro para otra nue* 
va toma de imagen oada 30 minutos. 
La trasmisión a tierra se hace normalmente mediante un trasmiaor da 
baja potencia a bordo, requiriendo para la recepción una estación 
central equipada con una antena de gran diámetro (12 m), 
A ciertas horas del día, la retrasmisión de imágenes es efectuada 
en alta potencia con objeto de permitir su recepción por estacio-
nes principales de un diámetro de antena de 4*5 m teniendo apunta-
do al satélite con un ángulo sobre el horiaont© superior a 10°. 
Gomó la calidad de la imagen depende estrechamente de los movimien-
tos del satélite, en áaso de no lograrse una estabilización preci-
sa seria necesaria la utilización de un computador de corrección y 
tratamiento de imagen para obtener toda la resolución requerida 
Las imágenes tomadas en 
con 
el ixiconyoni-eyi^ s de cÍXÍe sólo se verá la parte iluminada 
así fi i ie ein nTnnif t f i io "=tólo será utilizable un 50 $ di» i tTi&.er«n Er¡ cam 
Misión 2i Distribución de información. 
La segunda misión en importancia es la da diatribuir desde la esta-
ción central, vía satélite, difernetea tipos de información meteoro-
lógica. Asi, pueden retrasmitirse las imágenes de gran resolución to— ' 
asadas en la misión l,"en diferido,(una vez procesadas por computador) 
usando el satélite coso repetidor de telecomunicaciones, hacia las 
estaciones principales. . 
Este canal de retrasmisión es también compatible con la modulación 
WEFAX standard, lo que hace posible la trasmisión de imágenes de po-
ca resolución, de unas 800 lineas, sin medios tonos, hacia las esta-
ciones locales que serán las estaciones ATP ya existentes, incorpo-
rándoles'venbanda S, 
Misión 3s Recogida de datos. - -
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Se ha planeado utilizar también ,el satélite como role' entre la esta-
ción central y las plataformas do recogida de datos diseminadas bü— 
jo el área cubierta por el satélite, que lo vean con una elevación 
sobra el horizonte» superior a 10 . Las plataformas de recogida, de da-
tos pueden ser bayas meteorológicas, globos sonda, barcos, o esta-
ciones Terrestres automáticas, tístaa estaciones pueden clasificarse 
en tres grupos correspondientes a los tres tipos de enlaces diferen-
tes; unas estacionen pueden enviax' mensajes de alerta en momentos i— 
nesperados, tras cuya recepción la estación central trasmite un men-
saje de interrogación a la estación que ha dado la alerta en orden a 
optener una información precisa de localizaoión. Otras estaciones 
trasmitirán RÓlamente si se los pregunta y la tnivoría de la*^  esta— 
ciona6! (ol fflfcfir grtipo) emitirán, espontáneamente y a dtaterminartrn 
instantes conocidos de antemano^ las señales captadas 
Se considera que el sistema será, capaz de atender a unas 4000 plata-
formas 
Ca^bria, además, añadir como misión importantísima del satélite la de su 
estabilidad (control de actitud y órbita), misión esencial para un satélite-
geostacionario que debe efectuar una toma de imagen de la tierra de gran reso-
lución, pero esta misión no es propia o especifica del sistema IMYEL, y no se 
considera como tal en este apartado» 
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1,2, HfiQUISITOS GEMEñALKS, 
Un-eS'túdio de un sistema tan complicado y costoso como sería ©1 ILIXEL, 
daba
 ? necesariamente, tener en ouenta d.entro de qué contexto general va a ser 
incluido. Si a cada nuevo proyecto se modificara todo, se usaran nuavoa enla-
ces, distintos sistemas de telecomunicación, se necesitará un nuevo vehículo 
lanzador, unas nuevas estaciones de seguimiento, etc, eto, jamás se empren-
derían proyectos de esta cl&ae. Es pues necesario acomodaras en todo lo posi-
ble a las disponibilidades existentes eligiendo, ©so si, las que se crean más 
convenientes, pero no olvidando que el desarrollo de nuevos equipos y nuevos 
componentes, además de tiempo, requiere un aumento presupuestario considera— 
ble. 
Las principales imposiciones tomadas en consideración han sido: 
— permitir el Suso, dentro da lo posible, da la red de estaciones de la A— 
gsncia Espacial Europea (ESA, anteriormente E3RO), y de la CNSS francesa, 
en cuyo marco se considera realizado el proyecto. 
— asegurar una cierta compatibilidad entra el sistema IMYEL y los sistemas 
semejantes creados anteriormente, ya que todos tienden a un mismo fin y 
hasta puede preverse su utilización conjunta, 
— usar en la medida de la posible, equipos y componentes ya desarrollados o 
previstos como ujfcillasbles en un futuro inmediato, con garantías de flabi-
lidad, o bien nuevos diseños qu<& no requieran unos estudios muy profundos. 
~ uijilizar, a ser posible, tecnología y material europeo, con vistas a pro^ 
mocionp.r si- desarrollo propio de nuestra industria. 
— hacer que el satélite sea compatible con el lanzador Thor-Delta 2914, ya 
que la capacidad del vehículo Europa II para órbitas geoestaoionarias es 
insuficiente. En el desarrollo del lanzador ARIAH, entrará dentro de lo> 
posible, la puesta en órbita de dos satélites del tipo IlfíEL L al aez. 
~ mantener el costo total del proyecto, dentro de los límites razonables 
aprobados en el presupuesto. 
— respetar los convenios internacionales de utilización de frecuancias de x* 
radio, normad de seguridad pública, etc. 
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1.3.!» EdPEíCPlOACrONBS DEL SISTBflA. 1MTEL. 
En es"te apartado 33 va a determinar las características (ÍUQ deberá áañar 
el satélite en cuanto a su actuación y ©^ cuanto a su posicionamiento. 
1,3.1. Especificaciones orbitales. 
El satélite debo ser geoestacionarío5 as decir, situado en una órbita ecua-
torial circular de "24 horas" de periodo» 
Su posición será fijeda de acuerdo con los demás países participantes en 
el GABP. Se hará, un estudio de la mejor posición de la triada de unidades que 
darían la cobertura completa en el estudio de dinámica orbital, poro en el res-
to del proyecto, se supondrá que el primer satélite (el único, estudiado), se 
situará a 15 longitud Este, centrado sobre Europa- y África, 
Deberá preverse la posibilidad do cambio de posición para sustituir a otro 
en caso do fallo de este último, como maniobra a ejecutar si se llevara a cabo 
un sistema operacionalmente fiable. 
1-3.2. Especificaciones de la imagen» 
Existe un gran número de requerimientos para la toma de vistas en los di-
ferentes canales en que se ha previsto vaya a trabajar el radiómetro! 
Canal infrarrojo 10,75 12,75 K 
Canal gris ,3>5 '8 " 
Canal rojo *°(t5 <* " 
Canal amarillo
 =5 ~-&t5 " 
Canal aaul ^3^5 " 5 " 
— ].a resolución efectiva de la imagen en el nadir del satélite (perpendicu-
lar) debe ser de unos 5 km* es decir, debe ser posible detectar en la ima* 
gnu una frecuencia espacial de una longitud de onda de unos 10 km en las 
direcciones ÍJorte-Sur y Este-Oeste con la precisión radiomátrica requeri-
da . 
— Deberá ser posible tomar una imagen de la tierra cada meida hora, 
~ el barrido de la imagen será siempre en dirección.Oeste-Este, y ol salto 
de una linea a otra, en dirección liorte—Sur. 
— sería deseable que se pudiesen determinar las coordenadas geográficas del 
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c'i Ví-.n:Brinto de cada punto de la imagen con una incertidumbra absoluta cuya 
desviación típica fuese raanor de 3 km, sobre un áraa central dal disco:* 
da la tierra visto desda el satálita dentro da un ángulo da unos 15 , 
- en la misraa imagen, en el entorno da un punto, la localiaación da los 
puntos adyacantas se podrá hacer con una precisión mejor da 2 km en re-
lación con la del punto central. 
- al número da imágenes deba podar ser da 48 P<>r dia (funcionamiento con-
tinuo), aunqua an principio se piensa limitar esta valor a do* series da 
cinco imágenes consecutivas, máa una imagen cada hora, lo qua representa 
un total de 28 imágenes por día, Todas las imágenes aceptabas* sarán ar-
chivadas y almacenadas. 
- seria recomendable no limitar el funcionamiento dal satélite, al manos de 
toma de imagen y su envió ©n baja potencia, en ningún momento, por lo qua 
las baterías deberán suministrar asa energía duranta e inmediatamene--i sn 
después da los eclipses. 
- la gama da infrarrojos será la correspondiente a la ventara atmosférica 
(10,75 a 12.75/*••). 
- la precisión radiométrica da los datos recibidos en tierra en el canal i 
infrarrojo deberán permitir avaluar absolutamente la temperatura de ra-
- diación da cada punto con una precisión de ¿ 1 Ka 29O K ( — 1 ^), La co-
rrección, de esta temperatura obserbada, a partir da la absorción y trasmi-
sión atmosféricas para deducir las temperaturas propias da las superficies 
es ya tarea del usuario. 
- al margen dinámico de medidas del canal infrarrojo corresponderá a unas 
temperaturas desde 0 a 320 K, codificadas linealmenta. 
—• ©1 nivel de iluminación de loa canales visibles será codificado cpn 5 bi"&s 
de resolución, lo qu® permitirá la diferenciación de 32 intasidadas dis^ 
tintas. Estos 32 nivelas corresponderán a una división lineal dal volta-
ja suministrado por los fotodatectores. Esta voltaje es proporcional a la 
potencia lumínica recibida, y el valor más alto dobará corraspóndar a u-
na potencia superior en un 10 % a la de un punto d© la tierra cuyo alba-
do aparante fuese 1. 
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1.3*3. Especificaciones de la geometría. de la imagen. 
Es conveniente que en la i'ncepción de la imagen por estacionas principa— 
les y lócalos que 11o están dotadas del complejo equipo de tratamiento do la. i— 
mag&n, pueda establecerse una correspondencia precisa entre los' parámetros de 
un punto medido por el sistema IMÍEL (número da linea y número del punta; en la 
linea), y las dos coordenadas geográficas ¿Ql punto de la tierra. 
La única corrección que-:se; admite se una simple traslación, o giro da to-
da la imagen, que pueda ser realizada manualmente por el operador. 
Esta corrección no será ¿eguramente suficiente para eliminar todos los de-
fectoa geométricos que provienen de las tres causas de perturbación siguientess 
— satélitíj no exactamente estacionario, debido a un ajuste incorrecto de los 
parámetros orbitales (excentricidad, inclinación y periodo), y de su deri-
va bajo I03 efectos combinados del sol, la luna, y'las irregularidades del 
potencial gravitatorio terrestre^principalmente. Estas imperfeccionas y 
perturbaciones dan lugar a pequeños movimientos del punto tra,za del saté-
lite, con un período de 24 horas. Si estos movimientos tienen una ampli-
tud excesiva, introducán, distorsiones apreciadles en la geometría de la 
iínagan. 
— deficiencias en el control de actitud del satélite. Intervienen dos defec-
tos de actitud, que se diferencian en su periodos si eleje del satélite, 
en lugar de mantenerse paralelo a la linea Sorte-Sur terrestr^, forma con 
ella un cierto ángulo, el satélite describirá, un movimiento cónico en re— 
lacción al eje Morte-Sur, El efecto sobra la.geometría de imagan no es muy 
importante para ángulos pequeños. Algunas perturbaciones puedan crear pe-
queños movimientos de nutación y de precesión, los cuales, si no se amor-
tiguan convenientemente, van distorsionando la imagen cada vea más. 
— trabajo defectuoso del equipo de barrido. Este es el más grave, pero un 
diseño preciso y una gran fiabilidad de actuación, harán que sea prácti-
camente ©1 que menos incida en las distorsiones de la imagen. 
1.3*3.1, Requisitos Cjue la geometría de imagen impone al control de actitud y 
órbita, 
Se consideran tx'es casos 3 
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a) A corto plazo, sobre unas 100 líneas, es conveniente que no haya distor-
sión de detalles, lo que implica que la "malla" del barrido efectivo ten-
ga la misma forma que la malla teórica. Por tanto, se requiere que en el 
entorno de un punto, los puntos tomados deberán estar a una mínima dis-
tancia de su posición ideal. 
Para ©lio, se especifica que la nutación sea menor de 5 "d@ aroo-, y que 
la sincronización del reojj oiie controla, la velocidad del sistema de ba-
rrido sea tal que la separación entre dos líneas sucesivas del espacio. 
objeto no varíe más de 10 radiones de su posición,.ideal. 
b) A medio plazo, se desea poder medir la velocidad de una nube por identifi' 
cación de su situación en cinco imágenes consecutivas, con una precisión 
de unos 5 kilómetros por hora. Esto requiere que se pueda discernir en 
10 km el desplazamiento do la nube en un tiempo de dos horas, lo cual con-
diciona una serie de parámetros: 
- el eje • '' .0 2el latélite en os eesviará áás sd e'dd erco, ,d el airec-
ción Korte-Sur 
- la deriva longitudinal ¡será menor de 0,1 por día 
~3 
- la excentricidad no será superior a 10 
, , , , „ „o 
- la inclinación ae la órbita no superara 0,¿ 
- lo cual limióa el número de correcciones a una por día para el control de 
acoitud y una por mes para ec concrol de arbita 
o) a targo plazo, se mesea conocer con cierta pr-ecasión la posición geográfi-
ca exacta corresponesente a una tomo de tmagen. La precasión requeroga es 
cea orden ce algunas encadas de kilómeeros. 
En fin, todos esuos sequasasos parecen ser .emasiado difíciles de cumplir, 
y, dejando un cierso margen de error, reneenso en cuenaa que en la eseación cen-
tral habrá un centro de tratamiento de la emagen, se ha venido a reeener óos ai^ 
guientes valores d© los parámetros: 
parámetros orbitalest 
_ \ 
excentridad menor de 10 
o ^ 
inclinación in&nor de 0,2 
deriva Este-Oeste menor de 0,1 por día ! 
plazo entre correcciones: un mes 
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parámetros do actitud» 
nutación menor de 5" d© arco 
desviación del eje OX de la vertical menor de 1 
plazo ©ntre correcciones: una semana 
1.3-4. Especificaciohes de la trasmisión de datos: 
- La distribución de documentos gráficos (en particular, imágenes de alta 
resolución), trasuntados por la estación central hacia las estaciones prin-
cipales y locales, será hecha vía satélite, usando el mismo repetidor que 
el utilizado en la recogida de datos. 
- es deseable que la distribución de imágenes de poca resolución sea efec-
tuada en un formato idéntico al de los demás sistemas de distribución 
(WKFAX), en tanto en cuanto sea compatible con la toma de datos, puesto 
que deberá ser usada la misma antena a bordo del satélite. 
- las imágenes tomadas por el satélite y trasmitidas a la tierra, podrán ser 
recibidas por otras estaciones distintas de la central, como ya se ha in-
dicado, asi que, la imagen en su forma bruta (sin ningún tratamiento en 
tierra), deberá tener una calidad suficiente para ser directamente apro-
vechable por las estaciones principales y locales, lo cual implica que 
el movimiento del satélite no introduzca deformaciones importantes. 
1.3.5* Especificaciones del sistema de recog'ida de datos. 
- La recogida de datos desde estacionas automáticas o semiautornáticas, no 
incluirá la localización de dichas estacioncjs; el satélite sólo jugará 
el papel de repetidor, esto es, las seKa3es se van eraitiendo conforme se 
van recibiendo, cambiando tan sólo la frecuencia portadora de la señal. ' 
- las frecuencias de trasmisión y recepción del satélite será selecciona-
das en la misma banda, de tal forma que una misma S2itena sea suficiente 
para ambas funciones. Será conveniente que el formato de los mensajes sea 
el mismo eme en los otros sistemas de recogida de datos meteorológicos por 
satélites estacionarios (americano, europeo y japonés). 
- el sistema de interrogación será, teóricamente, da tipo secuencial, lla-
mando sucesivamente a cada una de las estaciones, desde la estación cen-
tral, y contestando éstas, conforme van recibiendo su propia señal de 
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identificación. La frecuencia a usar estará comprendida en la banda de 1,7 CHz 
o en la banda de 400 KHs. 
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2.1. SATÉLITES SKí.!iEJAM>ES. 
Dentro de la, forsosámente limitada, lista de satélites semejantes, tan 
sólo se van a considerar aquellos que han pasado de la etapa de proyecto y 
so ha emprendido ya la construcción, conociéndose, que cumplan estas caracte-
rísticas, tan solo dosi 
- el satélite SMS (Syncronous Keteorological Spacecraft) de la NASA en USA 
- el satélite METÉOSAT de la ESA (antes ESHO) en Europa. 
Corno avance, diremos que la diferencia esencial entre esos proyectos y el 
sistema 1LÍYEL reside en el sistema de estabilización; 
- el satélite ]J¿YEL es estrictamente geoestacionario, (estabilizado en los 
3 ejes), es decir, respecto a la tierra, no cambia ni la posición de su 
centro de gravidad, ni la de ningún otro punto del vehiculo (idealmente, claro) 
con lo cual, al menos teóricamente, se disfruta por completo de la privilegia-
da situación respecto a tierra, aprovechando ventajosamente la antena y la cá-
mara. 
- los demás satélites están estabilizados inercialíñente, en un eje (el eje 
JJortt-Sur) respecto al cual giran a gran velocidad (100 rpm), lo que les 
conlleva al uso de antenas de alta ganancia contrarrotarorias por conmu-
tación electrónica, y perdiendo la cámara sus posibilidades frente a un 
objeto (el disco terrestre), que, pudiendo estar quieto, se le obliga a 
"girar" a 100 r.p.ra, , con lo cual se ve pasar por delante (el objeto) 100 
veces cada minuto, en lugar de tenerlo contiauamente delante como en 
nuestro caso. i 
2.1.1. Syncronous Meteorológica! Spaceacraft (SUS). 
Este es un proyecto americano que se pensaba poner en órbita para estas 
fechas, pero que se ha retrasaso un poco. 
El SIi'S es un satélite geoestacionario estabilizado en rotación, con una 
vida operacional de 3 anos. 
La característica esencial de este satélite es su equipo integral de toma j 
de imagen, el Visible Infrared Spin Sean Eadiometer (VISSfi), que pasamos a des-
cribir a continuación. Por lo demás, en la Figura 21 se muestran unos esquemas 
J 
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de operación. 
El V3SSR proporciona lina resolución en la vertical, de 1 km en el canal 
visible y 8 km en infrarrojo. Como se aprecia en la Figura 21, el barrido se 
hace como combinación del movimiento de giro del satélite, y la acción de cam-
bio de inclinación de la. óptica del radiómetro. Una linea barrida correspon-
de a la dirección Oeste— i¡ste en la tierra, y se hace en una revolución del sa-
télite que gira a 100 rpra. La óptica.sitúa el eje óptico en las sucesivas po-
siciones a lo largo de la. dirección Norte-Sur para completar el barrido del 
disco terrestre Cada escalón que gira la óptica es de 1 92 10 radianes lo 
que corresponde a unos 7 ka sobre la superficie terrestre dejándose 1 km de> 
solaT>e entre cada línea 
la resolución de 860 m en la región visible se obtiene con ayuda de una 
fila de 8 detectores que dividen en 8 partes iguales la anchura de linea. 
El disco terrestre se barre en dirección IJorte-Sur, en escalones, en un 
margen de -*• 10 sobre el eje óptico, siempre de Norte a Sur. al final del cual, 
la óptica (espejo plano)_, retrocede a la posición de partida inicial a una ve-
locidad aproximadamente 10 veces superior que la de barrido de imagen. 
La instrumentación del VISSR permite los siguientes modos de operación del 
mecanismo de barridoi 
— funcionamiento normal. Toma de imagen completa, cubriendo todo el disco 
'
;;r:- -terrestre con un encuadre de + 10 , dividido en 1821 pasos en 18,22 minu-
tos, retrocediendo automáticamente a su posición primitiva en 1,71 minu-
tos, quedando listo para ser operado oada 20 minutos lo. cual debe hacer-
se por telemando desde tierra. 
- encuadre? variable, seleccionando un sector del encuadre total y operando 
entonces de un modo similar al anterior. 
— barrido sólo de una linea, interrumpiendo la secuencia de barrido óptico 
(liorte-Sur) en cualquier linea seleccionada previamente.desde tierra, 
- barrido rápido (unas 10 veces más veloz que el normal), con el fin de lle-
gar rápidamente a una posición preselecciond.a del encuadre normal. 
El equipo de barrido consiste en un telescopio y un módulo electrónico 
separado. SI telescopio tiene 0,4 m de diámetro de apertura del sistema óptico 
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e incluye un espejo de barrido del espacio objeto. El conjunto incluye un ra-
diador térmico pasivo (diferencia fundamental con el sistema 1MYEL, donde se 
utiliza un Sistema integrado de Refrigeración Criogénica, activo), y los detec 
tores, con su ecuipo electrónico asociado. 
Sus dimensiones son de unos 1,5 ni de largo por 0,63 m de diámetro, y tie¬ 
•3 
ne una masa de unos 70 kg. El módulo electrónico ocupa aproximadamente 0,01 m" 
y tiene una masa de unos 6 kg; contiene los circuitos de acoplamiento de la 
electrónica del radiómetro con la del resto del satélite, los circuitos de se-
ñales de los canales y los circuitos lógicos concernientes al motor del espe— 
jo de barrido y la secuencia de calibrado. La potencia eléctrica -nominal del 
radiómetro es de 22 W. 
La configuración opticomecánica del telescopio puede verse en la Figura 
21. La radiación previniente de la tierra (reflejada—> canal visible, o pro-
pia-> canal infrarrojo), llega al espejo primario del telescopio colector 
Üitehey-Chretien por reflexión en el espejo de barrido del espacio objeto dis-
puesto a 45 . Este es un espejo plano de forma elíptica (tal que la proyec-
ción sobre un plano a 45 es circular), inclinado alrededor de su eje menor, 
Este espejo se posiciona usando un motor y un bucle de realimentación comple-
tada con un codificador digital. En el lado opuesto del espejo existe otro 
mecanismo idéntico. 
El sistema óptico tiene una apertura de 0,4 m de diámetro, y una distan-
cia focal de 2,87 ni. La energía en la región visible se detecta en el foco 
primario, usando un mosaico de 8 fibras ópticas en el plano focal, para for-
mar el mencionado campo sensible de (0,2 por 0,025).10 radianes (cada fibra 
recoge (25 por 2l).10~ radianes). El otro extremo de las fibras ópticas va u-~ 
nido a los 8 tubos fotomultiplicadores correspondientes, que son sensibles al 
margen de longitudes de onda de 0,55 a 0,75A. * Además, el plano focal prima-
rio está unido ópticamente a los fotodetectores ííe- infsé.rrodO' si-.tuados--.rB.'.'©!'"'  
bloque refrigerado a través de dos lentes de gemíanlo. Existen dos detecto-
res fotoconductores HgCd Te (uno activo y otro en redundancia pasiva), de 
(125-- por 125 
10,5 - 12, &KL. 
l  • por 125).10 m, con un filtro <ue sólo deja pasar la banda de 
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So usa un radiador para mantener la temperatura del bloque criogénico a 
90 K. Si se usa un radiador de tres etapas (dos en enfriamiento y una lámina 
a temperatura ambiente), puede llegarse hasta 8l K con un radiador de un diá-
metro de la placa exterior de 0,45 ¡B. 
Las señales video del V1SSR de los sensores de visible y de infrarrojo, 
son trasforinadas por un mezclador digital para su trasmisión a tierra a tra-
vés de un enlace de radiofrecuencia. 
A continuación se hace un resumen de las características del V1SSfi, 
Parámetros y características Canales visibles Canal infrarrojo 
ííúmero de canaeei 
Banda espectral de operación 
(puntos de potencia mitad) 
Apertura de colimación 
Detectores 
"Pamaño 
Periodo de barrido 
Ancho de banda de la información 
Margen de medidas 
Relación señal—ruido a 0,5 % de 
albedo máximo (para una fuente 
no puntual) 
Diferencia de temperatura de rui-
do equivalente (para una fuente 
no puntual) 
Características físicas 
Masa 
Tamaño 
Potencia requerida 
0,55-0,7 u, 
0,109 ni 
E¡/LR 541 B—01 PLI'f 
•l? mas ->Í7 c ana l , r e d u n d a n t e 
10,5-12,6 u 
2 
*~J , X ^Jy til 
- 6 
0,6 s 
210 KHz 
0-80 fe- del al-
bedo máximo 
3:1 
\ + *-l? por l¿-j)
 t ±u m 
26 KHz 
0-330 K 
Mecanismo de b a r r i d o 
70 Kg 
1,5 m de l a r g o po r 
v j o j /¡i cíe CLJ. anitz?x«ro 
22 W 
1,5 K a 200' "K 
0 , 4 K a 300 K 
módulo de equ ipo e l ec t rón!co 1 
6 Kg 
n n m-3 3 
7,7.10 m 
Respecto a todas las demás partes integra.ntes del SMS, no decimos más por-
que es realmente igual que el l.'éttosat, que pasamos a describir. 
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2.1.2, METEO SAT 
El Héteosat es un satélite geoestacionario, estabilizado por rotación, 
con una vida operacional de 2 anos. 
La pieza principal, el radiómetro, es del tipo de "montura terrestre", 
cuyos inconvenientes principales son; gran número de espejos (6), mecanismo 
de barrido complejo, severas tolerancias de fabricación, perturbaciones diná-
micas importantes, y dificultad del barrido cónico. 
$1 satélite se presenta bajo forma cilindrica recubierta de células sola-
res, con un gran agujero lateral jpor donde asoma el telescopio. El resto de e— 
quipos están dispuestos alrededor del radiómetro bicanal de alta resolución, 
continuación del telescopio, con una abertura de 0,4 m. 
Está'estabilizado por la rotación del conjunto, a 100 r.p.m, alrededor del 
eje Norte—Sur, lo que se utiliza también para el barrido horizontal en la toma 
de ims.gen^  (una linea.de la imagen infrarroja y dos de la visible! El paso de 
una linea a la siguiente se realiza por basculamiento de todo el telescopio al-
rededor de un eje Oeste-Este. Un juego de espejos de reenvió (montura terrestre) 
permite mantener una dirección fija del rayo emergente, y situar los detecto-
res en un punto fijo en las proximidades de una de las caras del cilindro. 
Un dispositivo de cont2vol térmico pasivo, permite mantener la temperatura 
del detector infrarrojo a 85 K (requerido por su funcionamiento). El radiador 
está constituido por dos grandes conos concéntricos destinados a evitar la en-
trada de los rayos solares sobre el radiador propiamente dicho, que es una pla-
ca solidaria al bloque donde están los detectores de infrarrojo (uno activo y 
otro en redundancia pasiva). 
Como el satélite ve a la tierra bajo un ángulo de 18 (altura síncrona), 
en el mejor de los casos el eje óptico barre la tierra durante 1/20 de revolu-
ción. 
la8 salidas de los detectores, tras su amplificación y filtrado, se esca-
lonan, se codifican, y pasan a una memoria tampón que las almacena para poder 
extender su emisión durante toda la revolución, disminuyéndose el ancho de ban-
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da necesario. La trasmisión a tierra de la imagen se efectúa a 0,125-10 bit.s 
por medio de un emisor de 1 ¥/ ó 10 W (elección por telemando), que opera en 
banda S, 
Una antena contrarrotativa de conmutación electrónica ocupa 3a parte in-
ferior del satélite, parte, cuya forma es de un cilindro de 0,6 m de alto por 
1,4 ni de diámetro, en cuyo centro están dispuestos los circuitos de hiperfre-
cuencia y las fijaciones del motor de apogeo. Esta antena proporciona una ga— 
nancia de emisión, del orden de 12 dB sobre toda la superficie "terrestre. 
Esta misma entena se utiliza también para el repetidor en banda S que 
asegura la unión de la estación central con otras estaciones vis. satélite. El 
repetidor comparte el emisor de 10 W con la trasmisión de las imágenes brutas. 
Ciertos equipos a bordo del satélite están sincronizados con la rotación, 
es decir, con el paso del eje óptico del telescopio por el disco terrestre, a 
saber: el mecanismo de barrido, la cadena de trasmisión,la antena contrarro-
tativa, el mando de actitud, etc. Para esto, se utiliza un reloj ajustado con 
la señal de salida de un sensor terrestre. 
El pilotaje del satélite (control de actitud y correcciones de ór-bita), 
está asegurado por un dispositivo a hidracina. Existe, además, un segundo dis-
positivo de corrección final de actitud por gas frió, aunoue se ha previsto su 
suspensión. 
Un amortiguador de nutación fluido de umbral pequeño, amortiguax-á rápida-
mente los movimientos parásitos, de actitud, inducidos por las perturbaciones. 
l'ara la restitución de la actitud correcta, se ha previsto utilizar un 
acelerómetro durante la fase de trasferencia (control activo de nutación), asi 
como sensores terrestres y solares, y quizás un sensor estelar. 
la energía eléctrica proviene del generador solar, el cual ocupa la super 
ficie lateral del satélite y puede suministrar i^O W al cabo de los 2 anos de 
la misión en las peores condiciones. La distribución de energía se hace por 
barra prerregulada alimentando convertidores situados al lado de ca.da instru-
mento. Una batería Níquel-Cadmio sirve de almacén en órbita de trasferencia, 
en tiempo de eclipse, y para ciertos modos particulares de funcionamiento. 
En la parte superior del satélite, alrededor del cono de refrigeración 
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del detector de infrarrojo, están situadas las varillas de la antena V H F 
que sirve para la.s telecomunicaciones de servidumbre (telemedida y telemando.) 
Las dimensiones del satélite son 1,9 m <^© alto por 1,9 m de diámetro. Su 
peso está en la gama de 250 a 300 kg. 
Su lanzamiento se prevee para finales de 1,976", desde la base america-
na de Cabo Kennedy, utilizando un lanzador Thor-Delta serie de 4 dígitos. 
Finalizaremos apuntando que el Météosat empezó siendo un proyecto ex-
clusivo de la agencia espacial francesa (CNES). 
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2.2. GRANDES OPCIONES. 
Al comenzar este proyecto, cuenta tenida de la misión y requisitos gene-
rales de operación, nos aparecen numerosas configuraciones del sistema, que 
pueden satisfa.cerrdichas solicitaciones, pero la misión 1 (toma de imágenes) 
es, sin duda, la más importante en la selección y nos va a permitir la defini-
ción del sistema nominal. 
Las misiones 2 y 3 interesan sobre todo a la hora del consumo de potencia 
eléctrica, por lo que su influencia es sólo importante en el análisis del sub-
sistema de alimentación y en la configuración global del satélite (antena, es-
tructura, etc). 
2.2,1, . líétodos de tomar la imagen. 
Los dos tipos de toma de imagen que han sido ya utilizados'en otros saté-
lites son: 
- mediante barrido directo linea por linea del objeto (disco terrestre) 
- mediante obturación instantánea sobre papel fotográfico o sobre un tubo 
vidicon, sirviendo, cualquiera de ellos, de almacén, para seguidamente, 
hacer un barrido linea por linea de la imagen y trasmitirla a tierra. 
físte segundo método era posible para l o s canales visibles del sistema 
IMYEL, pero, sin embargo, quedaba totalmente excluido para el canal infrarroja' 
(10,75 a 12,75 M-) y§- Que> ^e momento, el limite de los tubos tomavistas está 
en unas 2 u de longitud de onda utilizable. En el apartado 5-1«1«2. se habla 
de la posible solución a este problema con un panel de sensores de estado só-
lido de autobarrá.do, que está en periodo de investigación, pero, por el mo-
mento, vemos limitada la aplicación de este método. 
Con el fin de no complicar demesuradarnente el equipo de toma de imagen, 
se eatableciói desde un principio que todos los canales serian registrados por 
e] mismo aparato, lo cual nos conduce a la elección del primer método de barri-
do directo para nuestro instrumento. Con esta solución, todavía es preciso que 
el satélite asegure tres funciones. 
- barrido linea por linea (lo que supone un barrido de linea y el salto de 
lina linea a la siguiente), y enfoque del flujo luminoso sobre el detector 
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casi puntual, 
— conversa—¡ion de la energía luminosa en energía eléctrica para hacer pa-
sible su> trasmisión por radiofrecuencia. 
- trasmisión punto por punto a la tierra. 
2.2.1,1. Métodos de barrido, 
-En el apartado ^.X,X, puede encontrarse un estudio más amplio y detalla-
do, limitándonos aquí a dar una idea de conjunto de las posibilidades. 
Si método de barrido va ligado al método de estabilización del satélite: 
~ estabilización según tres ejes. Este satélite siempre "mira" a la tierra, 
y con un adecuado sistema de barrido bidimensional(espejo de dos grados 
de libertad, dos dobletes prismáticos giratorios, etc) se obtiene la i— 
raagen rápidamente. Un ssstema de este tipo se preparó para el satélite 
de aplicaciones tecnológicas ATS.F 
— estabilización por precesión controlada. Este sistema parece interesan-
te, pero no se ha considerado posible. 
- estabilización giroscópica por rotación alrededor del eje Norte-Sur para 
asegurar al barrido de cada linea, más un mecanismo de paso de una linea 
a la siguiente. 
Este último sistema es el más económico, más fiable, más simple, y es el 
único cue se ha usado hasta de ahora. 
Sin embargo, el continuo progreso de la tecnología, perntite augurar un 
éxito indudable a los sistemas de satélite estabilizado según los 3 ejes, los 
cuaües presentan ventajas importantes respecto a los anteriores; supervisión 
continua del objeto menor ancho de banda necesaria de la trasmisión, (si no 
se usa memoria), antenas más directivas, mejor protección de los sensores 
respecto a la incidencia del sol, y otros. 
2,2.1.2. Métodos de detección y trasmisión a tierra. 
Se trata de enumerar aquí las opciones más importantes concernientes a 
— configuración del instrumentosóptico 
— detectores 
— características de la trasmisión a tierra 
— adquisición y operaciones de la imagen en tierra 
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- requisitos de la geometría de la imagen 
a) Configuración del instrumento óptico. 
-La configuración de este instrumento condiciona la de todo el satélite. 
Podemos seleccionar varios tipos de configuración, dentro de la cuales caben, 
claro está, un gran número de alternativas. La selección deberá, hacerse por los 
requisatos siguientes; 
- mantener los detectores de infrarrojo en el centro de una de las caras 
Horte on3ur xel latélitee 
- minimizar la masa de los jjares perturbadores que pueda crear el barrido. 
~ simplificar los problemas de desarrollo, y por tanto, el costo. 
las soluciones requieren un telescopio de gran profundidad de campo para 
evitar espejos auxiliares, lo cual nos ciñe a: 
- o bien el telescopio Eiiohev—Chretien fijo al satélite 
- o bien el telescopio balanceado en un eje perpendicular al eje óptico, con 
lo cual ya hace un barrido (el rayo iria a parar a los detectores fijos por 
medio de espejos auxiliares). 
b) Detectores. 
Fara los detectores de radiación visible, pueden usarse 
- tubos fotomultiplicadores (requieren alto voltaje y son delicado^ aunque 
los usa el SMS) 
- uniones semiconductoras (el Météosat usa fotodiodos, y parece ser lo mejor) 
En cuanto a los detectores de infrarrojo, la precisión radioraétrica desea-
da, tan solo puede obtenerse a partir de fotoconductores trimetálleos, como el 
Eg Cd Te, del cual existen dos tipos en el mercado, la principal discu—sión de 
todos los utiliaadores es acerca del método de refrigeración ya que estos sen-
sores deben mantenerse a temperatura criogénica (unos 85 K). 
- refrigeración pasiva por medio de un radiador a temperatura criogénica 
(menor que la de los detectores, para crear el gradiento térmico). Este ba 
sido el método más usado, por su sencillez y fiabilidad (líirabue, SMS, l.íé— 
téosat, etc). 
- refrigeración activa por eyección de masa, normalmente con líquidos o só-
lidos criogénicos (metano, hidrógeno, helio, neón, argón, etc), que se de-
jan evaporar a través de un tubo calibrado que evacúa al espacio. Su masa 
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es prohibitiva, e introduce perturbaciones de actitud, por lo que no apa-
rece como candidato. 
- refrigeración activa por medio de una bomba térmica que bombea calor des-
de los detectores al radiador, el cual está- a temperatura muy superior a 
la de los detectores. La bomba es una máquina rotatoiia que opera sssiln 
uno de los ciclos terraodinámieos de refrigeración: Stirling Vuillenmier 
Brayton Gifford-líacííahoii etc. 
c) Características de la trasmisión a tierra 
Las señales del radiómetro se codificarán en impulso (p C M) y se envia-
rán a la tierra en tiempo real, con una potencia de lolO W según corresponda 
a la misión, a través de una antena de reflector parabólico agujereada en su 
parte frontal para dar la abertura del telescopio. En el apartado 5»1.3.1* se 
considera diferentes tipos de modulación posible de la señal, y en el 5-3.1. 
se mencionan las posibles antenas a considerar. 
di) Adquisición y operaciones de la imagen en tierra. 
La información que trasmita el satélite debe permitir la reconstrucción 
en tierra de la imagen del disco terrestre tomada por el radiómetro. 
Los requerimientos de utilización no están todavía completamente fijados, 
pero se prevee que puedan ser los siguientes: 
- Visualización directa de la imagen en el momento de la recepción. 
- Trasmisión a larga distancia, por medio de enlacen de microondas, de la 
imagen. 
- Almacenamiento de la imagen para su utilización en diferido. 
- Procesamiento de la imagen para corregir sus imperfecciones. 
e) Requisitos de la geometría de la imagen. 
La calidad final de las imágenes depende en gran medida del sistema de 
geometría impuesto por el modo particular de barrido, y la finura del subsis— 
tema de control de actitud y órbita. La complejidad del sistema depende de las 
reíuisitto smpuuetoos .Com ssimpre. . ,l abúquuda dd eatuaccinee demaasido bue-
nas iría en detrimento del costo, y siempre se impone una adecuada ponderación 
calidad—"orecio. Las opciones cubren: los microcohetes de control de actitud, el 
volumen del combustible embarcado y los medios de restitución de la actitud 
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y órbita correcta del satélite. 
Para las correcciones finas de actitud, un sistema a gas frío (propano 
almacenado a temperatura ambiente en estado liquido¿ísel que se habia conside-
rado mejor), permitiría un apuntamiento del eje tierra-satélite, con una pre-
cisión de 3'de arco, pero se ha desestimado por considerar que es suficiente 
una precisión de unos 20'de arco, la cual puede obtenerse con el sistema a gas 
caliente de que va a ir provisto el satélite, usando el mismo propulsante hi— 
dracina, que los motores de corrección orbital con lo cual se reduce grande— 
mente la complejidad del subsistema de control de actitud y órbita. 
Si no se hicieran las correccioned de la áépiva en inclinación de la ór-
bita geoestacionaria, se ahorraría mucho combustible,' pero en este caso, las 
necesidades de la misión impuesta, han aconsejado incluir estas correcciones 
y no cabe más que optimizar se realización. 
Un sensor estelar posibilitaría la determinación de la actitu-*con gran 
precisión, y poder restaurarla con suma fineza, pero con otros sensores mucho 
más sencillos (sensores terrestres y solares), puede obtenerse un apuntamien-
to de 20'de arco, que puede ser suficiente. Do cualquier modo, no es seguro 
que se vaya a desechar el uso de un sensor estelar. Otra posibilidad sería dis-
minuir la precisión del control de actitud y estudiíti la posibilidad de .resti-
tuir la geometría correcta de la imagen, en tierra. En cualquier caso, será ,¿ 
preciso conocer con exactitud la posición del satélite para lo cual se toma-
ron en consideración los cuatro procedimientos siguientes: 
- líedición angular usando la antena autoapuntada de la estación central, que 
se realimenta con la señal de error para dirigirse sola hacia el satélite. 
- Medición de distancia para completar la localización anterior. Por medio 
de: 
— pregunta—respuesta en radiofrecuencia, (banda S) 
~ reflexión láser 
- Medida por triangulaciones desde más de dos estaciones. 
2,2,2. líetrasmisión de los datos meteorológicos. 
El objetivo de la misión 2 es retrasmititr, por intermedio del satélite, 
informacióii meteorológica general en codificación WEFAX de modo que se pueda 
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recibir directamente por las estaciones APT ya existentes, sin necesidad de 
introducir modificaciones sustanciales. 
Actualmente, las estaciones APT están equipadas para 136 M22V Aunque ,se 
intentó asegurar la restrasmisión en esta banda, los requisitos son desfavo-
rables porque se necesita una antena mayos? a borde del satélite (VBE), y se 
aumentaría la masa y el consumo elóctrioo del satélite, lo que conduce a la 
elección de la banda S para estos enlaces. 
2.2,3. Recogida de datos. 
La misión 3 propone las siguientes operaciones de recogida de datos: 
— Interrogación por la estación central, 
— Alerta dada por alguna plataforma, 
— Recogida programada. 
Se ha mantenido una opción de principio: la utilización de frecuencias 
de enlace estasé, o bien en la banda de 1700,a 200 i5Hz (banda S), o en la ban-
da de UHE entre 400 y 460 MHz, Desde el punto de vista técnico exclusivamen-
te, es preferible la elección del primer caso por se menos costosa y más li-
gera (para el satélite), pudiendo relegar la recogida de datos desde las pla-
taformas Que trabajan en UHF para otros satélites tal como del tipo TIROS 
que estarían en órbita pol3.r. 
Sin embargo, parece que una elección a este respecto está influenciada 
por condicionamientos no precisamente técnicos, tal como, por ejemplo, com-
patibilidad con otros sistemas .v.iaeteorológicos •.por'.satélite, ya que, cabe la 
posibilidad de que la futura red mundial de satélites meteorológicos geoesta-
cionaMos esté compuesta por un satélite europeo sobre Europa, otro estadou-
nidense sobre América, otro japonés sobre el Extremo Oriente y, posiblemen-
te otro ruso sobre el Golfo Pérsico, y, claro está es primordial evitar dis-
continuidades que podrían surgir en el UBÓ de barcos, aviones, globos, y bo-
yas meteorológicas desplazables. 
2 2 4 Opción de un computador a bordo del satélite. 
La tecnología disponible hoy día en Europa, permite contar con la posi-
bilidad de instalar un computador a bordo, Sus enormes posibilidades hacen 
que, al comienao de un proyecto tan ambicioso como éste, sean puestas sobre 
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la "balanza las ventajas que aportarla un tal sistema, frente a las soluciones 
clásicas, j 
! 
La utilización de computadores universales en vehículo^ ha sido desarrolla—j 
da grandemente por la aviación, instaurándose en el terreno: aeronáutico.prime-
ramente en las naves tripuladas JE sondas lejanas, y ahora ya eii 3:os satélites 
de una cierta complicación. Su uso, en efecto, impone problemas operacionales 
muy especiales (enlaces a gran distancia entre computadores para reprograma-
ción^y operaciones humanas por ejemplo). 
El computador no debe ser condidDaado: tan solo como un elemento de cálcu-
lo; ya sabemos los logros obtenidos en aviación automática. Es previsible que 
en satélites de aplicación del tipo del IHYEL, se le asignen tres tcíreas prin-
cipales; 
— Control de actitud y órbita, para el cual se llevarían en una memoria, o 
se trasmitirían desde tierra, programas adaptados a cada fase orbital y 
de la misión. 
— Autocontrol, es decir, control de las propias operaciones del equipo de 
a bordo, y reconfiguración de funciones y readaptación de acoplamientos 
en el caso de fallo de alguna d© las partee. 
— Control y prepocesamáento de la imagen, 
2,2,5. Estructura y motor de apogeo 
Un acertado diseño del satélite, requiere que se tengan en cuenta la geo-
metría y distribución de masas de los diversos equipos, con el fin de llegar a 
I 
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consideradas las dos grandss opciones en la concepción del diseño:» 
— construir un satélite modular desplegable que lo hiciera a la vez, compa—i 
tibie con la estrecha cofia del lanzador (podría utilizarse un Thor-Delta; 
.de la vieja serie de tres cifras), y naturalmente estable una vez los mó~. 
dulos desplegados, Se desechos este diseño por las graves dificultades de! 
•: 
unión entre los módulos (conexiones eléctricas), aunque se dan algunos de-; 
talles de él en la sección 41. 
— construir un satélite "macizo", integral, conservando incluso la estructui 
ra del motor de apogeo como elemento resistente, y procurar que sea natu-j 
_ 
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raímente estable con una adecuada ubicación de componentes, y, claro es-
tá, dándole un gran diámetro, lo que obligó a prever el uso del lanzador 
Thor-Delta 29I4. 
En cuanto al motor de apogeo, los de propulsante liquido ofrecen unas ven-
tajosas características de masa y volumen. Uno de este tipo ha sido ya desa-
rrollado por ESRO para el satélite de comunicaciones geoestacionario Symphony, 
y hubiera sido deseable poderlo utilizar también en nuestro caso, Sin embargo, 
los motores de liquidos tienen un severo inconveniente, y es que el movimiento 
del liquido en su propio depósito origina una inestabilidad dinámica, que en 
el caso de que la relación de inercias I /i sea menor de 1 (lo cual 
nuestro caso) durante las órbitas de la fase de trasf'erencia da 
lue~ai' a una divergencia en el movimiento de nutación del conjunto 
La solución seleccionada ha sido la de motor de apogeo de combustible só-
lido. Todavía no se ha decidido si, hechos los cálculos previos y visto que 
existen ya en USA motores semejantes, se optará por la adquisición de uno de 
©líos, o bien se hará el desarrollo total en Europa, si se prevee que un motor 
de este tipo seria muy usado en proyectos posteriores. 
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2 . 3 . C OK PJ G-UPACIOK í¡ O MJ íí AL. 
El siseema IMYEL comprende todos los elementos necesar ios para l l e v a r a 
cabo con éx i to cada una de l a s misiones espec i f icadas en 1 .1 . \ 
Tí o -n '• 
- Un satélite geoestacionano emplazado a 15 de longitud Este, que va do-
Uano de un sgsoema de oaservación de oa tierra y una cenKral ,e teveco-
munocacion.ee. 
- mna escación central con una antena de 12 metros de diámetro para contro. 
Uar el satélice y la adquisición de datos. 
- ln centro de conyroa y procesamiento de la información. 
- Estaciones principales para la recepción de imágenes de alta resolución • 
ya procesadas, con antenas de 4»5 iQ de diámetro. 
- Estaciones locales para la recepción de imágenes de baja resolución. Ser,' 
estaciones APT equipadas con antenas de 3?5 m de diámetro para recepción 
en banda S. 
- Estaciones de seguimiento de la Agencia Espacial Europea (localización, 
telemedida, y telemando), 
- Posiblemente, una estación de telemetría láser para la localización preci. 
sa. 
Las características principales del sistema lMYEL van a ser las siguiente 
Tipo de misión Experimental 
Pecha de lanzamiento 1978 
Objetivos 1) Imágenes terrestres 
- imágenes en mxrarrojo con una resolu-
ción de \) JÍJÍI 
- imágenes visibles en colores con una 
resoloción de unos 3 kú 
2) Distribución de datos desde la estación 
central a la.s estaciones principales y 
locales 
3) Kecogida de datos trasmitidlos hasta po; 
4000 platafonnss (10OO por interrogación 
I M Y E L Pag, 37 Cap* 2 - 1 9 
Órbita 
Posición del satélite 
Duración de la misión 
Lanzador 
Enlaces de telecomunicación: 
- enlace descendente de la imagen 
- retrasmisión de la imagen 
•=•• trasmisión de datos pop WBEAX 
- recogida de datos 
- telemedida y telemando 
y 3000 por cadencia propia) 
Geoestacionaria (h = 36000 krn de la super-
ficie terrestre) 
o
 n . , , _ , 15 longitud bste 
5 años 
Thor—-ue_Lta 2914 
I685 MHz 
2119 MHz enlace ascendente 
I699 yí&z enlace descendente 
2119 Mía enlace ascendente 
1699 1¿H.'¿ enlace descendente 
2119 y 400 líHa enlace ascendente 
I699 y 46O Inhz enlace descendente 
148 MHz enlace ascendente 
136 I¿Hz enlace descendente 
2,3.1. Puesta en órbita. 
E1 lanzamiento se prevee para 1978 desde la base espacial de Kourou en la 
Guayaría Francesa usando como lanzador un cohete Thor--Delta 2914-
El lanzador pondrá, en órbita de trasferencia de 200 km de altura de pe-
rigeo el conjunto satélite-motor de apogeo, con una inclinación de unos 5 res-
pecto a la órbita ecuatorial. 
En el apogeo, a una altura de unos 36000 km, un motor de apogeo suministra-
rá el empuje necesario para circularizar la órbita. Una vez en órbita síncrona, 
se corregirá la inclinación, se posicionará. correctamente el satélite en lon-
gitud y latitud, y podrá comenzarse el desarrollo de la misión. (Se calcula que 
todas estas operaciones durarán unos 10 días). 
La estructura del motor de apogeo queda con el satélite, con lo cual se 
ahorra uno gran.parte del armazón estmactural del satélite, y se evitan los 
riesgos de un mal desprendimiento. 
El Thor-Delta 2194 puede poner en órbita elíptica de trasferencia una car-
ga útil de 703 kg. Teniendo en cuenta la masa del motor de apogeo, la máxima 
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masa de satélite que es posible poner en órbita geoestacionaria es de unos 
300 kg, aunque, oomo va a ser retenida la estructura del motor de apogeo^ el 
ouerpo tiene una masa inicial de unos 375 kg. 
Los requisitos de calidad de la imagen imponen restricciones en la des-
viación de los parámetros orbitales respecto a sus valores nominales; 
o 
— inclinación menor de 1 
— excentricidad menor de 0,001 . 
— deriva en longitud menor de 0,1 por día 
2.3.2. Descrnpción ted sanoride. 
El sascripe propeamente itc.o consiste en un subsistema de observación 
terreslre, un suesrspema de telecomunncactones, y varios otros subsistemas que 
tacen posibue eu sunceonameento del vehículo espacvar a fon oe cumpisr mos re-
qucsntos de las misiones meteorológicas antedichas en 1.1,' 
2.3.2.1. Subsistemas de observación terrestre. 
,on ayuda de un telescopio radnómerrico, se tomarán imágenes de la super-
ficie oerresdre y su cobercura nubosa eobietivo primaráo ie la mssienl 
La imagen del disco terrestre se obtiene punto por punto con un barrido 
óptico bidimensional que completa ál ciclo de toma de imagen en 30 minutos (Es-
te periodo podría reducirse a la cuarta parte si se considerase el barrido de 
vuelta en ambos sentidos como utilizable). 
El mantenimiento en la actitud adecuada se consigue estabilizando los tres 
ejes por medio de un control activo con chorros de gases calientes, conforme 
se describe en la sección 5«6. en que se trata el control de actitud. 
El subsistema comprende el radiómetro propiamente dicho (barrido, teles-
copio, y detectores), y su equipo electrónico asociado. 
El radiómetro lleva sensores para las siguientes bandas del espectro elec-
tromagnético 
a . »£i5iSHiL_iiS—1^ Í1SÍÍIHÍÍ^ ?^ AS_-0J2S.§^ .LM¿ ripo.i de detector 
Infrarrojo 10,75 a 12,75 fotoconductor Te Cd Hg 
Blanco y negro 0,35 a 0,8 fotodiodo 
Rojo 0,65 a 0,8 fotodiodo 
Amarillo 0,5 a 0,65 fotodiodo 
Azul 0,35 a 0,5 fotodiodo 
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Resulta evidente que de los cuatro últimos canales uno de ellos es redun-
dante. 
En cuanto al detecta?de radiación infrarroja, debido a su importancia ca-
pital en el normal desenvolvimiento de la misión, consta de dos unidades, aiiit-
bas activas. 
Los detectores de infrarrojo deben estar refrigerados a unos 80 K, 
El telescopio propiamente dicho es una óptica Cassegrain y tiene dos sis-
temas de enfoque, uno para los cuatro canales visibles, y otro para el canal 
infrarrojo. 
Todavía dentro del radiómetro, las señales sufren una etapa de preamplifij 
cación.. 
La unidad de electrónica digital asociada, recoje estas señales analógi-
cas y las digitaliza, codifica en impulsos (PCM) y pasan a modular en fase unaJ 
portadora de radiofrecuencia que las envia a tierra. 
2.3.2.2. Subsistema de telecomunicaciones. 
Este subsistema debe ejecutar las funciones siguientes! 
— Trasmisión de la información de los puntos de la imagen con una potencia 
radiada de 1 V/ hacia la estación central en banda S. 
— Trasmisión de la información de los puntos de la imagen con una potencia 
radiada de 10 W a las estaciones principales y locales, en banda S. 
— Recepción y trasmisión hacia las estaciones principales de las imágenes 
1 ";yaJprooesadas trasmitidas desde la estación central (banda S). 
— Recepción de daros meteorológicos en forma V/EFAX, tal como fotografías, 
mapas del tiempo:, etc, enviadas por la estación central y trasmitidas a 
las estaciones APT (trasmisión automática de imágenes), ino&i.ficadas'para 
que puedan recibir en banda S. 
— Recepción y trasmisión de señales de interrogación enviadas por la esta-
ción central a las pequeñas plataformas de recogida de datos diseminadas 
en la zona cubierta por el satélite. El enlace seLtará en banda S, aunque 
se prevee la posibilidad de hacerlo en UHF. 
•~ Recepción y trasmisión de los datos (incluyendo llamadas de alertajenvia-
dos por las plataformas a la estación central (banda S o UHP), 
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£ Trasmisión do señales para localización en banda S, y retasmisión de 2o.s 
medidas telemétricas enviadas por la estación central para ayudar a la 
localización del satélite. 
— Recepción de las instrucciones enviadas desde la estación central (y esta-
ciones de seguimiento durante la fase de adquisición de órbita). Este es, 
el telemando, 
•- Trasmisión a tierra, a la estación central (o a las de seguimiento duran-
te la fase de tx-asferncia), de las señales de actuación y funcionamiento 
interno; de los diferentes equipos que componen el satélite, así como de 
información para su localiz.ación en -la fase de adquisición. Esto es, la 
telemedida. 
Todas las emisiones en banda S se llevarían a cabo a través de una ante-
na parabólica de alta ganancia, la cual servirá, asi misino, para la recepción, 
(esta antena tiene un gran agujero en el centro para permitir la entrada de la 
imagen al radiómetro). 
Para la telemedida y telemando se usará una antena de dipolo omnidireccio— 
nal, puesto que esta unión es básica y debe ser asegurada independientemente 
de la posición y orientación d.el satélite, desde que abandona el lanzador unos 
minutos después del despegue, hasta los f> anos de duración de la misión. 
2.3.2,3. Vehículo. 
La configuración general del vehículo y de los subsistemas de a bordo es-
tá dictada por dos funciones primordiales, a saber¡ 
- constituir una plataforma de observación completamente estacionaria res-
pecto de la tierra (en órbita y actitud), para montar sobre ella, un radió-
metro de barrido óptico-mecánico bidimensional. 
- constituir una estación repetidora para las telecomunicaciones de informa-
ción meteorológica. 
El satélite ha sido disenado también considerando las características del 
lanzador a utilizar (thor-Delta 2914) y el máximo diámetro permitido dentro de 
la cofia (2,2 m). 
El vehículo tiene forna prismática exagonal, Véase Figura 2.3. Su diáme-
tro circunscrito es de 2 metros, y su altura aproximadamente igual (2 metros), 
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sin contar oon lB, tobera tíel motor de apogeo, que sobresale 0,35 m, Debido a 
BUS diferentes posiciones, es necesario recurrir siempre a sus ejes de refe-
rencia, definidos, en situación ideal, en periodo operacional, del modo si-
guiente: 
0, origen en el centro de gravedad del satélite 
OX, según la dirección y sentido de la velocidad absoluta del centro de 
gravedad 
OY, según la dirección y sentido de la velocidad angular del satélite res-
pecto a BU centro de gravedad. 
0¿J, formando triedro a derechas con los otros dos. 
Hacernos notar, que, pese a la poca importancia que pueda concedérsele a 
la elección de un sistema de ejes, no estaría de más que se generalizase un 
sistema universal, racional,para el estudio de cuerpos en movimiento, en cuyo-
caso habría que generalizar la definición anterior a: 
0,coincidente con el centro de gravedad 
OA}coincio.ente con el vector cantidad de movimiento 
OY,perpendicular a. OX y en el plano definido por OX y el vector momento 
cinético. 
OZ,coincidente con el producto vectorial de OX por OY. 
o^ ue en nuestx-o caso se reduce a los que veníannos, de definir. Véase la Figura 
2.4. donde se muestra esquemáticamente la posición de los ejes de referencia 
O/TiZ en las diferentes fa.ses de: lanzamiento, trasferencia. y operación. 
Refiriéndonos a la posición de montaje, que comcide con la de lanzamien-
to (eje 2 vertical, coincidiendo con el eje del prisma paralelo a las genera-
trices), el motor de apogeo está abajo del todo. Tres bandejas sirven de -i* 
maride a los o_iversos instrumentos. oois aletas verticales trasmiten los es-
fuerzos y dan rigidez al conjunto. Una lámina delgada (medio milímetro de es— 
pesor.}, envuelve todo el satélite y lo protejo del polvo y radiaciones espa-
ciales. En la parte superior está el telescipio, apuntando hacia arriba, y al 
final de todo, la antena de reflector parabólico, siendo su bocina la cúspide 
de todo el ingenio. 
En lados opuestos van situados dos radiadores y en la misma zona van mor,-
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tados sendos paneles orientables de células solares que se despliegan tras el 
impulso de cix-cula.riaación que da el motor de apogeo. 
los subsistemas que integran el vehículo, es decir, quitando los subiste-
¡nas de toma de imagen (radiómetro;)., y de telecomunicaciones, son: 
- Subsistema de control de actitud. 
La función de medida está asegurada por un conjunto de sensores terres-í-
o 
tres, solares, y estelares. La precisión esperada es de 0,5 $n órbita de 
traaferencia y 0,1 en órbita geoestacions,ria» 
La función de control está asegurada por un sistema de propulsión por hi~ 
dracina actuando por acelerómetro durante lo. fase de trasférencia, y por 
un servomando. de ciclo límite durante la vida operacional. Opcionaluente 
se puede prever un sistema a gas frío de micricohetes de muy bajo impul-
so , usando propano:' almacenado en forma líquida. 
El vehículo va provisto además, de amortiguadores pasivos de nutación por 
medio de un sistema fluido de bajo umbral de sensibilidad, para mantener 
la nutación dentro de un máximo de 5 "de arco con objeto de obtener ^ma 
buena g&BH¡sia?$s^33^^U±^£ma¿=e&., es tabi bi dada 
— Subsistema de control térmico. 
El control térmico propio del vehículo es de tipo pasivo, a base de una 
adecuada elección de las características térmoópticas de las superficies 
y unas uniones de ensamblaje bien estudiadas. Esto mismo se ha hecho para 
el equilibrado térmico de los paneles solares. 
En cambio, los requisitos impuestos por los equipos propios do la misión , 
obligan a mantener los fotodetectores de radiación infrarroja a temperatu 
ra criogénica (unos 80 K) lo que se consigue con un Sistema Integrado de 
Refrigeración Criogénica (SISC) accionado con potencia térmica de un gene-
rador de radioisótopo, que funciona según el ciclo termodinámicos, de Vui-
11eumí:#»-Laa connexioes dd ll bomba ccn lla fuuente y summidros térmicoos 
se consigue utilizando guías térmicas, como se describe en 5-5«7> 
— Subsistema de alimentación. 
Se trata aquí en particular de la alimentación en energía eléctrica, com-
prendiendo el equipo, un generador solar, un módulo electrónico de regula-
ción y acondicionamiento, y una batería de Níquel— Cadmio. 
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La potencia máxima que deberá suministrar el equipo será de unos 16(5 W y 
el generador solar es oríentable de modo a trasformar exclusivamente la 
energía que en promedio vaya a ser requerida , encargándose las baterías 
de suavizar y compensar los cambios de consumo . 
. -LTotor de apogeo , 
El lanzador pone en órbita elíptica de t&asferencia al satélite con el mo-
tor de apogeo , que es el que suministrará los 1500 m.s necesarios para 
que en el apogeo se circularice la órbita . 
La estructura del motor de apogeo > que en la roayoría de los proyectos, se 
separa del satélite , en nuestro caso se ha retenido porque proporciona un 
formüdablie sostén y, auneme ya en órbita geosíncrona al no haber cargas no 
tiene más que un efecto tal vez perjudicial en cuanto a la distribución de 
masas, una vez que se piensa utilizar como elemento vital de la estructura 
general en la puesta en órbita , seria netamente engorroso tener que des— 
prenderse de él ya que por lo primero estaría bien unido al resto de la es-
tructura y por lo segando deberla de estar relativamente independiente , 
La retención de la estructura del motor de apogeo es perjudicial para las 
correcciones orbitales porque se necesita consumir más propulsante para 
desplaz'-ir mas masa En cambio el efecto es ventajosso en las correcciones 
de actitud T>ues siendo constante el errouje que dan los microcohetes (el 
mín~í í7irv rie 1"IIIÉÍ>I fnrif1"! r i n p n r ' p n t r t ) PÍl se7* iji'^fuñT1 l a ma cs^ t t^s n i í ^ r i o r F*~] í",flTn"h_i o r?e 
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2,3.3» Descripción del equipo de tierra, 
Jíl equipo de tierra consiste en un conjunto de estaciones de diversos ti-
pos, un centro de control y procesamiento de la información , y un cierto núme-
ro de plataformas de recogida de datos , 
Estación central : juega el papel mas importante en las telecomunicaciones con 
el satélite , y esta conectada directamente 3, la estación de control y 
rirocesamiento . Es la estación con sistemas más complejos. Ella establece 
todas las uniones de ida con el satélite (excepto los enlaces ascendentes 
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desde las plataformas de recogida de datos) .TierSuna antena de 12 m. de diá-
metro, y unirela.oión de mérito (ganancia/temperatura de ruido) Gf/T=39 dBtK 
La potencia de Salida del tra.¡-iaisor es de 100 W , El sistema de antena es del 
tipo luonopul so, autocentrada, servomandada por el enlace descendente da la ima-
gen tomada por el radiómetro. 
.Esta cio» cs p r incipales s Son operadas por los usuarios, y solamente son esta-
ciones de recepción, Tienen altas características, con una antena de 4)5 m de 
diámetro y una relación de ganancia a temperatura de ruido de unos 6 cffi.K .loe 
preampljficadors- son de tipo semiconductor. Como todas las estaciones de usua 
rios , las estaciones principales están concebidas para proporcionar una máxi-
ma fiabilidad con un mínirno de mantenimiento. Su diseño permite recibir la tra 
misión de la imagen directamente desde el satélite: o las imágenes de alta re-
solución reemitidas por la estación central via satélite , sólo si se efectúan 
en alta potencia 10 W . Estas estaciones están ©culpadas con visualizadores y 
almacenamiento de las imágenes . 
^B^2i2J^S—l22É2^É— : ^ o n I a s esta.ciones más sencillas de que dispones los u¬ 
suarios . De hecho, consisten en estaciones ATP modificadas, equipadas con an-
tena parabólica de 3 ffl de diáüíótro y con un factor de mérito de 2,5 dB/K . Las 
imágenes de menor resolución será.n reproducidas en facsímile standard de 800 
lineas , 
Centro descontrol y_prejpjeocesaiBÍento! Por raaones pra'cticas este centro debe 
es;tar situado a cierta distancia de la estación central , Ambos centros esta-
rán unidos por los enlaces de comunicaciones normales de hilo . Este centro 
recibe todos los datos de la linea de imagen enviados por el satélite y ase-
gura un completo y necesario preprocesamiento de la imagen y control del sa-
télite , respondiendo a las siguientes funciones : 
- lístitucion de actitud . 
"Se texiüinaci ón de la o*rbita „ 
- Corrección de Imagen, incluyendo las imperfecciones en la órbita a c -
titud, y enlaces, 
- í r e p a r a c i ó n y sob r e impre s ión del cuadriculado de coordenadas geográfi-
cas sobre las imágenes a retrasmitir. 
- Creación d_e imágenes de baja resolución , 
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— Procesamiento y control de los datos recibidos por la telemedida , 
— Control general del satélite . 
— Preparación cié instrucciones dirigidas al satélite para mantenerlo en 
posición correcta, y control de ésta . 
í!^^3^^^^?-^^?^!^^—^^^!!^^. i ^ sistema esta diseñado para un máximo de 
4000 plataformas de recogida de datos, agrupadas en doi categorías : 
— 3.000 cue sólo pueden e;nitir , autoexcitadas periódicamente por un re-
loj eléctrónico. 
— 1,000 estaciones que responden cuando el satélite les trasmite una in-
terrogación , 
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HOMENCLATURA. 
A,punto del perigeo 
B,punto del apogeo 
Fj órbita final 
H, trasferncia de Hohmann 
15órbita inicial 
I,intersección 
Máximo, xt\ 
P,parámetro adimensional p=H_/R 
R,radio de una órbita circular 
T,órbita de trasferencia 
TB,trasferencia bielíptica 
v,velocidad 
XjVai'-iable adimensional x^R /R 
Ytty relativo a trasferencia biparabólica 
y",parámetro adiinensional y= v„/vT 
Zjparámtro adimensional z= v /v 
/i ,incremento 
Ujconstante gravitatoria terrestre 
3. BIBLIOGRAFÍA 
1.™ L. Pueyo. "Astronáutica". Publicaciones de la EeT6S.I<.A. 19D9-
2.— H,H, Koelle. "Handbook of ¿stronautiual Engineering" KcGraw—Hall. I96I . 
3« — J* Jensen. "Design Guide to Orbital Flight". I'-cGrsw—Hill, 1962. 
4»— J. F. White . "Powered Plight Operations", John Vííley and Sons. ííew York 
1969. 
I H Y B L Pag. 51 Cap. 2-33 
11 Misión del Sistema IMYEL 
12 Requisitos generales 
13 Especificaciones del 
Sis t ema IMYEL 
2 
21 Satélites semejantes 
22 Grandes opciones 
23 Configuración nominal 
_ ..__ Y 
3 Introducción a la dinámica, orbital 
31 
311 Órbitas 
312 Lanaa.dor óptimo 
313 Lanzador elegido 
314 Uotor de apogeo 
32 
321 Errores de inyección 
322 Goxreción de la 
inclinación 
323 Eclipses del satélite 
324 Condiciones smbientaleí 
33 
331 Perturbaciones 
en longitud 
332 Perturbaciones 
en inclinación 
4 
41 Introducción al diseño 
42 Primer diseño 
43 Geometría de masas 
44 Análisis de fdabilidad 
5 Introducción al análisis de subsistemas 
^1 Radiómetro / 
\ 
\ 
52 Estructura 
\ 
± 
V. 
"*j 56 C. de actitud 
¡55 Control térmico 
53 Telecomunicaciones) 54 Alimentación 
6 MEMORIA PERSONAL 
I H Y E L Pag, 52 Cap. 2 - 3 4 
3. INTRODUCCIÓN A LA DINÁMICA ORBITAL. 
En esta parte, una de las más extensas, común a todos los proyectos del 
mismo tipo ya que se trata simplemente del estudio del movimiento del satéli-
te sometido a las acciones inherentes a su trayectoria, se han añadido unos CE 
pitulos de apoyo, de unión con las otras partes, y se ha considerado solamente 
el movimiento del centro de gravedad, dejando para la parte de pilotaje y con-
trol de actitud el movimiento del conjunto respecto a su centro de gravedad. 
El proyecto IMYEL trata de poner en Órbita geoestacionaria tres satéli— 
tes, separados 120 , que cubran toda la tierra, excepto las regiones polares, 
onfeceionando mapas meueorológncos y sarviendo a xa vez le eneaie entre esea-
ciones oerrestres de eoma o ógscribución de daoos. 
For necesreases obvaas de economia, doeos oos satélites que se construyan 
serán oguales. (En proncipso seeo se piensa poner sa tres uniqades necesaruas 
en órniga, pues, en ei caso oe falso pe una pe ellas, se podrían sinuar las o-
eras dos resiarotes en servicio sobre las zonas de mayor interés, el A-ti?' ático 
y el Indico, sin pérdida apreciable de características). Por tanto, excepto en 
el apartado 3.3.1.1 en que se analizan detalles del posicionado, siempre habla-
remos" del satélite" sin especificar de qué unidad se trata, y cuando se re-
quiera la consideración de una de ellas en particular, nos referiremos al que 
va a ir sobre África y Europa. 
Por simplicidad, se admite la hipótesis de centros atractivos y no la de 
los dos cuerpos, y el problema de los tres cuerpos se evitará mediante el uso 
del modelo de anillo explicado en 3-3.2. 
Para inyectar un satélite en órbita, puede usarse un lanzador que lo sitúe 
directamente en la órbita final, pero e&to es rentable solamente para órbitas 
bajas, por la carga que supone llevar continuamente las pesadas estructuras de 
los grandes motores cohete, así que, a partir de, digamos, 1000 Km de altura, 
es lógico utilizar una órbita baja corno órbita de espera, siendo su mayor ven-
taja la de darnos un gran margen de posibilidades de actuación, aumentando las 
llamadas "ventanas de lanzamiento" (tiempo durante el cual no se le imponen pe-
nalidades al manejo posterior del satélite), permaneciendo en una órbita, "orbi-
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ta da espera", el tiempo necesario para efeotuar una llegada correcta--a la ór-
bita final. 
Esta operación de paso de una órbita inicial a otra posterior se designa 
transferencia entre órbitas, y la órbita utilizada para pasar de una a.otra,se 
llama órbita de transferencia. 
El cambio de la órbita de una nave especial'se obtiene por aplicación del 
empuje de un motor cohete, conyenientemente orientado, durante un brevecespacio 
de tiempo. El cálculo de trayectorias y maniobras se simplifica utilizando el 
concepto de cambio de estado impulsivo. .Este proceso está caracterizado por la 
aplicación instantánea del empuje con objeto de realizar un cambio dinámico. Es 
-e yr.uittvk*-v-áu*i^ o.lÍ./1'srcLcu--de loa sistemas físicos realer no permipe que ena trayec-
toria cambie bruscamente^ en consecuencia, para realizar una maniobra sapec-—-> 
íicada el vehículo debe estar sometido a un empuje durante un tiempo de duración 
finito. Sin embargo para niveles de empuje elevados? el ooncepto de empueeüm™ 
pulsivo da una aproximación exellent-s, 
Otro concepto importante es el de equivalencia entre incremento de veloci-
dad y consumo de propulsante, que se obtiene de la 29 ley de Hewton y de las 
características y actuaciones del motor cohete. 
Dados las órdenes de magnitud de distancias y tiempos que implican estas 
operaciones, y las limitaciones de masas y dimensiones de un satélite artifi-
cial, el7 problema de la transferencia debe condicionarse a ciertos criterios de 
optimi^ e.ci.ón, de los cuales los más importantes soní 
- criterio de consumo mínimo de propulsantes, lo que equivale a mínimo incre^ • 
inentó de velocidad. . . . 
- criterio de tiempo de transferencia mínimo. 
El máa simple de todos los modos de transferencia 68 el llamado "transfe-
rencia de Hohmann", que pasamos a describir. 
La transferencia se haca desde una órbita circula** I, a otra órbita circu-
lar P, coplanaria con la primera. En el punto A (ver Figura 3.0.1), se aplica 
un incremento de velocidad (impulso), tangencial y en-la dirección del movimien-
to del vehículo. BsteAv, aumenta la energía del móvil y se obtiene la ..elipse 
de transferencia T, que será tangente a la órbita I y tendrá su apogeo en ©1 
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punto 3, en ©1 cual se ha de aplicar un segtm&QjImpulso que aumenta aún máa la 
eneróla del móvil, e impedir que se acei^ que otra ves hasta el punto A, 
guir que su órbita sea circular. 
Vaiaos a calcular el impulso total requerido" AJ - ? 
H 
VAI " ^ B ^ 
1/2 
R„ 1/2 
H 4 K AT K R R
o., ^ T ^ / ~ 
BT ~ V H H 4- H ' F I F 
• AMmeneicr^-lé-sando- co*v 
F 
¿jv =» ( V — V, ) + ( v « Y^ ); 
n Ar . AI. BJP Bl1 
3^  
^ H 
v. AI 
x =1 
P 
Obtenemos 
X 1+ X *~* 
Bata función ha sido representada en la Figura- 3» 0,1» La fkaeión tiene un 
valor máximo para x = x p e se obtiene con la condiolón 
í» 
X. — 15 X — 9 X — I -a= 0 
cuya única solución real es la raia x c 13?6» Pa^a todo3 los "mlores de 2 > j 
la velocidad requerida va siendo menor. Este paradójico resultado nos sugiere 
la idea de utilizar una órbita de transferencia de fíojmann oon uat a^ os-eo muv al^-
ja o Y^ i F ~ * rfr* Considerando 
_L _„_LítlX V O j J . Vi4- M4- % ^ y ^v' v C V O V í ioXHJ,X J+CÍÍ Í103 > 
X M Y JS L Pag. 55 Cap, 2 - 37 
y(X ~xx>) = lio y = V^-l 
X~-9fc¿> 
El incremento de velocidad necesario para volver deadeHel infinito" a la órbi-
ta F seria igual a la velocidad de escape de la órbita P, ' 
y el incremento da velocidad adimensional para la maniobra total seria, una 
veis adimensionalisada 
Y « (-V^ 2-1) (l-hx ) • - . . . , . . . 
Esta función ha sido representada en la Figura 301 junto con la anterior. 
El punto de intersección se Italia igualando ambas, lo que nos conduce a resol-
ver . ' . - . ' 
•3 ' p • • • '' . • • ' • • • 
x -^-4-4Y¿; x 4- 1J*4V¿] x - 1 = 0 
cuya solución real es S c¡¿t2, lo que nos permite enunciar las siguientes conclu-
siones como reglas limites para las transferencias de HoWnn 
- para 0 -<x <T12 la transferencia standard de Hohmann es la más adecuada. Este 
es nuestro caso y esta es la razón de su utilización para puesta en órbita 
de satélites geoestacionarios, (x =* 6,4) 
- para xr>12 parece ser mejor la transferencia a un punto alejado, por lo cual 
vamos a estudiar la transferencia bieliptica (Figura 302). 
la transferencia bieliptica es como sigues Desde una órbita circular se 
aplica un impulso y se inicia la transferencia en el periápside según una órbi-
ta elíptica, cuyo apoápside está más alejado áel centro atractivo, que la órbi-
ta circular externa a la que se trata de llegar. En el apoápside se aplica un 
nuevo-impulso y se inicia el retorno según una nueva elipse de transferencia 
con periápside en la Órbita final deseada. En éste nuevo punto de tangencia, 
se apiioa otro impulso, esta vaz en contra de la velocidad para dejarla en al 
valor requerido para que la órbita final sea circular. 
En consecuencia, la transferencia bieliptica requiere la aplicación de 
tres impulsos cuya suma, adimensionalizando con 
— — ~ = ¡s 
I 
F 
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V 
X 
es de la. expresión . 
, 2p
 x ' , 2 . 
z = í _ j 4 4 -
l4p • P 
1 -/"-V 2 ( 2 P L
/ 2
 " 
Si tratarnos da obtener loa máximos de esta función respecto a p, nos 
encontramos la sorpresa de obtener la misma ecuación (l),Los x*esultados se , 
muestran gráficamente en la Figura 302* Para x=p las curvas bielipticas dege-
neran en la curva y=>f(x) de transferencia standard de Hohmaníi, por definición. 
Para x-x se obtiene la curva limite superior, que se inicia en el valor raájci-
m 
^< ..o r e ^| V l l l J J . J r tU JktA W V »&- J V . AJ>^ JM VA-lfr W »lt t4 ,¿ . c « l ^ .>*. H *-L V¿ hJ VÍA < L ^ 1 4 ^ V d , V ^ e " v * UÍ J .A*C* CJ J . A i l X ^ M j . s o 
vL e J-L 3 Í1X\X.&>J t-L Qrík e l J - m p u *L **? o v\* Wr^. l l v V * *JIKÍ "í»*-ft J^^J ^Jt*J- d ^3 J> e c t s ^ f V , f j,CA uí,l_C>x44ur v-*> ~&*íí*3X " X Í?£1\J i Cfc 
por ox IHB uocio uxsxxp "-ivOf GoIJÍo se mues uxct en la xxguxci, el valor cíe E> es menor 
que el correspon&xeii &e a la i / iaí iaxcreíioií i o.© iioxnijann, y ciisKimuye cuando p-
aumenta. 
xíesurfMencio, ciirenios {¿ue para 2;-<^ •*-*-? U.Soe Uvxlizarse xs. transferencia 
de Hohmann^ para x>~ 15> 6 la bielipticaí y entre 12 < x<15>o $s necesario 
verificar calculando ambos gastos en impulso y "comando la c¡ue dé el menor. 
Hornos estado optimizando en cuanto a consumo de propulsante (impulso) 
pero no hay que olvidar o_ue ciertas misiones tienen la rninimisacion del tiem-
po de vuelo como un imperativo mayor. 
En nuestro caso no hay duda posible, nuestro x=6,4 <3ueda optimizado en 
impulso necesario usando la transferencia de Hohraann, y el tiempo no tiene 
importancia porque es del orden de horas solamente. 
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i'¡ PííbHCLATURA 
L e t r a a lat inasj_ 
A, á r e a 
a, semieje mayor de la elipse 
a, , aceleración inicial de la etapa i 
lo 
b, ¡semieje menor ae la elipse 
c, distancia focal de la elipse 
E, empuje 
e, excentricidad 
I, impulso específico 
I., momento de inercia respecto al eje i 
L , longitud 
K, tns.aa. 
)¿ , nasa de la etapa i 
i 
M ., masa de la etapa i y superiores 
o i
 t ¡a . , masa de propulsante de 3a etapa i 
P 1 -A 
p, presión 
lí, radio 
T, periodo 
t, tiempo 
u, anomalía excéntrica 
v, velocidad 
3, áiigulo gi'pao.o por la tierra 
_>o^  , relación de ¡nasa de propulsante de la etapa i, a nasa de la etapa i 
y superiores 
fs- , relación estructural de ia etapa i (masa, de ¡ropullante/ríasa etapa) 
*P , anomalía verdadera 
X¿, constante ¿jravltatoria terrestre 
P , densidad 
(X>, velocidad angular de la tierra 
Subíndices: 
a, apogeo 
B, combustión 
c ^  cámara 
cr, crítica 
e» capera 
f \ fricción 
&•> 
gases 
i > sub'indice genérico 
1 ) ideal 
nía, motor de apogeo 
rnp, motor de. perígeo 
nrn, nivel del mar 
P, perígeo 
pa, propulsante de apogeo 
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pp, propulsante de perigeo 
a, salida 
s, síncrono 
st, satélite 
t,s, tierra-sol 
t, transferencia 
v, vacio 
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3*1.1. 0 8 B I T A S 
Tenemos que ponea en órbita síncrona nuestro satélite . Esta es una órbita 
alta, así Que hay que utilizar la técnica de órbita de transferencia. Consiste 
este artificio en untilizar un lanzador que desde la superficie de la tierra 
ponga una masa en órbita circular baja, de espera, desde la cual un impulsor le 
comunique un movimiento elíptico (órbita de transferencia, u órbita de Hohmann) 
que le haga alcanzar la altura geosíncrona en el punto de apogeo, en eí cual, 
un motor (motor de apogeo), "proporcione el impulso necesario para mantener el 
satélite en órbita circular de esa altura (ver Figura 3.1,l). 
Vamos a calcular ahora unos valorea que nos servirán en todo el estudio; 
dinámicos 
Datos: Radio de la tierra R = 6,37812.10 m 
Constante de gravitación terrestre u. = 3,98603.10 m,s 
„...w, , n, - J J J - - _ T 1 ¿Ia solar raadlo 
.Definición de la unidad de tiempos - -"^ í?3 ,„-™._ —„—„_ 
\:0' 864OO • 
Período del movimiento de la tierra 
respecto al sol T = 365,25 días solares medios 
L,s 
Hipótesis: Con los ciatos del proyecto, podría optimizarse la altura de la órbi-
ta nl esSara para poner la máxima carga út±±-en órbitu sinorona, pe-
ro como pa mejara que llega a obtenerga es rnsignibitante, no vale 
ro cona optimizar, y basea fijar una órbita de uni altura ,ntre le0 
l a50 Km para obtener excelenter uesultados. Nosotrol fijamot ya un 
• 
yalor de 200 ain coner fin de evitar lt fricción atmosférica. 
rt • 6 a 
Eadoo de 2rbita de nepera fíe. =* i,a7812 .10 m 
3.1*1.1. Raracoerísticas de ea órbita de espera« 
Una órbita cirouiar de 200 óm de altura tienet 
V R } " 67,57812.10° ' * '»'°^*0-U 
e 
2ifRa 2 .T i 6 .57812 .10 „ _ , 3 - h _„m ,t 
T
 = ~j-Jt a . , ,*,.. ,*,y»¿i—.—¡_- = 5 ? 3096 .10 s = 1 28 2 9 , 6 
v
 0 ^ 3 
7}7843.10 
JX 
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3.1,1.2 Características de la órbita geosincrona, 
Nominalmenie,- una órbita geosíncrona? llamada también geoestaoionaria, o 
simplemente sínorona o estacionariaj es aquella en la que una masa sometida a 
la sola atracción gravitatoria terrestre, parece inmóvil a un observador fijo 
a la tierra. Sabemos la velocidad de rotación da la tierra* o7? asi que la órbi-
ta síncrona debe ser plana, perpendicular al eje de giro de la tierra, ¡y centra-
da ea el C, Da G. de la tierra, y por lo tanto* debe ser ecuatorial con las 
características siguientes i 
Periodo =* 5? =* T « periodo de rotación de la tierra 
s 
Bebemos calcular, por tanto, la duración del día sidéreo = T . . 
V»s 3í>5)25 3jo525.10 
La tercera ley de ÍCepler do. 
>3 
1/3 g6 14 1/3 ? 
E » (XT')
 a (¿1Z : - £ _ . (8,616345.10 ) ) =4,2164,10111, 
4TT 4 .ir 
/• u. \ /3}9^603.10J.4S .. ._.,.„ ,rt3 —1 
v = \p / = \^~-—--nrrirg-^-J » 3 , 0 7 4 o 7 . 1 0 m , s 
s 4, J. 64-1 
,3- ..Lo de i a de a s ere cia, 
p *? © R, o apogeo it 
La ecuadión de las energías nos das 
. . . . . . 
E . i
 L. -s- S j_ - cte emétioa - potencial 
2 
2 . r 2a 
siendo _§. el semieje mayor, y r el radio vector 
2a = R 4-R 
e s • 
de donde 
vp = (2^ (^ i - r - L r ) O l / 2 . 1,02389.104 m^"1 
e e § 
• / , / l 1 ul/2 ,
 K r t „ . i n 3 "1 v ra ^2.u(,f-— - =? 'p™*^ . 1,5974.10 m.s 
s e s 
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de la 3 a l©y de ííepler _ 
^ "í-i Y\ ^ 
E 4- ü 
1/2 
•Í- . (-—^——),:,' = 3,78636.10 s 3 10. 31 3,6 
IÍÍI ley horaria correspondiente a esta órbita está desarrollada, con respecto 
a la del punto de lanzamiento (o de inyección en órbita de espera), en la Fi-
gura 3.1-2, los cálculos efectuados han sido los siguientes, partiendo de laa 
ecuaciones de
 :ui3cánioa celestes 
1/2 
i ( j^ )Y2t+e 
a 
Gomo conocemos el semidiámetro mayor a_, y la distancia focal de la elip— 
s S-, 9 o ¿H71 IO^HI 
2 
' c = a — R = 1,7793.10 ía 
e 
b = {a - c ; » 1 , 6 6 5 4 . 1 0 si 
2/4371.10 
para intervalos da tiempo da una hora, se ha calculado la anomalía exoéntrica 
u resolviendo la ecuación transcendente numéricamente por iteraciones 
U a - ( - 7 * + e S S 3 a u = 1,67.10 t é ÍG.73O5 se& U. 
con estos valores se na c o a '?A 9 ¿gur J.I.^J 
con la ecuación 
Y> = 2 arotg ((•—~—)tg -) = 2 artg (-2,^531 tg —) L
 1 - e 2 2 
Se ha plasmado a la vea el movimiento del punto de lanzamiento solitario a la 
tierra, que es bien simple y responde a la ecuación (véase Figura 3*1.2):. 
0 =CK>t = 7j29217-10~-?t 
u 
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3.1.2. ESWDIO DSL IAÍIZABOB OPÍIMO, • ' 
Coíft la idea básica de utilizar un lanaador para llegas?.' a la órbita de es-
pera, un motor de perigeo para salir y pasar a la órbita de transferencia y 
un motor de apogeo para conseguir la órbita síncrona, vamos a efectuar un es-
tudio del lanzador óptimo según el esquema de la obra de ¿Tenson (Eeferencia ) 
ayudados con la de White (..Rferencia 3 ). 
Esta estudio no va a tener más que un interés formal en el proyecto, puós 
resulta obvio que habrá que ceñirse al mercado existente, ya que los enormes 
gastos q.ue trae consigo el desarrollo de un nuevo cohete, tan sólo pueden ser 
competitivos si se tratara de una gran serie de lanzamientos similares y no 
hubiese ningún modelo en el mercado que se acercase a las características óp-
timas. Podemos decir que hoy dia, él único proyecto que ha exigido la oreaoión 
de un nuevo cohete, ha sido el Proyecto Apollo (lanzador Saturno Y), 
Ante todo, necesitamos hacer una estimación de la masa que es necesario 
ponga el lanzador en órbita de espera para que a órbita síncrona lleguen los 
300 Kg nominales de masa' del satélite, -
3»1.2.1. Masa en órbita de espera. 
En órbita de espera tiene que estar el conjunto satélite-motor de apogeo-
motor de perigeo. Como trabajamos con una raasa del satélite estimada en 300 Kg 
necesitamos conocer las masas de ambos motores para lo cual planteamos las si-
guientes hipótesis. 
Hipótesis: los motores serán de combustible sólido con un impulso especifico 
de unos 2500 ms y con una relación estructural "5 = ?—-• = 0.8 en ambos. Estos 
s Mm 
motores tienen que dar los impulsos de apogeo y perigeo, que valent 
Av = v —Y =» 1,02389.10 -p 7,7843.10 = 2 4546.IO ras p p 9 
A :> «,,/;,
 i n3 , R O , . 1 f t3? ' n - ; „ ^ „ ,rt3 • - 1 
Av = v -v =3,074o7 • 10 - Ií5974fl0- =^1,47727.10 ms 
a s a 
con lo cual podemos calcular las masas necesarias por e l procedimiento siguientet 
F = ¡n ~~r 
dt . 
TI • _ d m „, 
F = n i . I r s t - f l dt 
-dm.I = m.dv • 
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dr -4- r ám 
ra 
O 
v + I.ln rn = cte 
Av * I.m JS*JS3PJ2» ££ 
st mp nía 
= O 
A 
M , + ¿1 ~ 11 
st Jim. 
M 
.Í£
 B 0,8 
rap ' • , . • • . ' • . 
á 
pa
 D 
77—' 3 0,P 
M . . . • . . . _ _ 
llegando a este sistema de 4 ecuaciones 00n 4 incógnitas Q.U9 vamos a- resolver 
a continuación.! - - - ¡\v 
I + M + M ~ 0,8 M -
st mp ma • mp 
st mp ma 
Av 
M . + H' — 0,8 M — — ~ 
K 4- H 
. . st. . .ma . , . .... . 
_P . -. . _ 2,455,10_ 
* e 2,5-10 = 0?374ó 
1,4773*10 
9 2,5»lo =* 0,5538 
vamos ya que estas masas van a ser proporcionales a la <i&l satéliee^ con lo cual. 
si luíjgo hubiera q.u.3 modificar este valor de masa nominal, bastarla, aplicarles 
los mismos coeficientes, qU8 resultan ser$ 
S i 9 l s a t é l i t e t i ene . 300 kg 
11 
mp 
=* 8,09785 s t = 2429 kg 
ma 
3 l , 2 ó l 
s t = 378 kg 
Jíl «lo»35895 
M . - J • • 5 :-•'. 
" ^ ñ t = 3108 kg 
• luego ya hemos encontrado lo que buscábamos., la masa en órbita da espera 
}¿ — t ,•+ M + M => 3108 kg para valor nominal. 
s st mp ma 
Realmente, se ha pensado retener la estructura del motor de apogeo en órbi-» 
L.a síncrona, porque nos sirve de estructura soporte, pero eso no influye aqui, 
antes bien, este estudio nos sirvo para calcularla y obtener la masa total en 
órbita síncrona, íí 
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Hemos visto que para M = 300 kg resulta M =378 kg cuya estructura ten-
st ma • 
drá M = (l-0,8). M = 75J 6 kg lo que nos da una masa en órbita síncrona que 
snta ma 
tomamam aominalmente aa M = 375 kg con la cual habremos de calcular los conau— 
tilom mara omgrar eas cdrrecci37es decoadla. 
, xmo que ponaria,esíoa 
3108 Vg os órestu ia rahora la 20a km de altitud. 
310,2,g. Lanzador óptimor 
. . . 
Tomareanz domo base de nuestro estudio el Capítulo 4 de la obra de JfíHSBií 
"Orbital Flmgth1* mReferencia 2 ). 
"OtibitaisP 
- suponemos que será de 3 etapas, que está considerado óptimo para cohetea gran-
des, 
— suponemos que los combustibles apropiados serian: 
23 etapa LO 4* Jp—4 
3ft etapa LO •*- LH 
-1 -1- -1 
Inta s 2640RIQB Iv = 3200 sis i =. 2920 m& 
—1 ' —1 *~~^ 
Inm = 2640 ms Iv = 3200 ras I =» 3200 ms 
IÍIIJI => 3640 ms Iv ^ 4440 ma I = 4440 ras 
XI a IO56O ms 
Es decir, las dos primeras etapas, de Keroseno y oxígeno líquido, con un impul— 
rt£._ - 1 . _ . „ „ - 1 m 
so especifico a nivel del mar I a 2640 ma y en vacio 1 = 3<¿0ü tas . lomamos 
él valor medio para la i s etapa y en vacio para -a 2^, Para la 39? qua oa de 
. edi , -j a nae pfl y en va i ooulsa la vacío cl l ro está 
e a _ n A a l ai me l ra te da escalores con una; ,ismas re"1 arión 
<•*' e ñ& nraouesante de oa i t a a t i a •asa da lo etaua i v "íunsriire»? 
a o e dal la tato AS 'ÍIGO' ki? de etr¿?a ú t i l «n rna erbi+a 
- e s p
 rt0 a desn t u r a 
• • _ . • 
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suponemos que las aceleraciones iniciales óptimas sons 
S© trata de calcular las seis masas correspondientes a estructuras y pro-
pulsantes de las tres etapas, Realmente, se ha pensado retener la estructura . 
del motor de apogeo (a fin da obtener un mejor reparto de masas) en la fase 
síncrona, pero ese hecho no influye en este apartado. káXF-yiáa^ygsH-wj,1.¡^.rg^tdrjnxh? 
teaoi^o^vLatiiiií5CHct^l.<.) I^ fczgrrnfrp'kjsita.^ gfe^ s^ s^^ g^ -. La resolución se hará de esta for— 
raax necesitamos obtener la velocidad de circulatíión en la órbita de espera que 
3 - S 
ess T =• 7>7843«10 mI . .orao oe lanzamiento os eaoe eesde el aase ed eourou 
en la Guayana Francesa, en el Ecuador, en dirección Este, es decir, a favor, 
el lanzador sale ya con una velocidad de arrastrecw.it. La atmósfera frena el 
vehículo, quitándole parte de su impulso, v , a causa de la resistencia que 
opone al movimiento a su través del lanzador. La llamamos v porqu» casi to-
da la resistencia es debida a la fricción con el aire. líosotros vamos a englo-
bar todos estos impulsos en una velocidad ideal requerida definida pors 
v , =s 
1 © r 
con lct cual vamos a trabajar. Pero, aunque las v y wH son conocidas, no lo es 
v^ > - l,5 T "** 1050 ( en unidades del S*XV) 
La v necesaria, la tendrán que proporcionar entre las tres etapas, así que 
, 
i v, +• v _ +• V XJL i2 x3 
-
Repitiendo aqui el conocido cálculo del impulso de un motor ideal 
dv 
d m
 T 
m I * - -7- I F 
-dta I => üidv 
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dv i I 5E , O 
m 
mo — rap 
mo 
¿ir + I in O 
" 
Ll amando M 
J_ J. 
A>i 
Pi 
5 
= 1 
I i = 1 O 
V. 
2 
= ?o 
01 
Es decir, siendo v,.el incremento' de velocidad ideal que da una etapa genérica'i, 
io. 
e I.su impulso especifico, oon la hipótesis de proporcionalidad resulta que I O S K 
i JO. 
(A X X tJ v uCULL)9'l<L -***? .£*"* o .Cr o r "^ V'il-IG'X ^* t o s * C * l \A tt»Ct£J(i* *-|_ v*-e 1AO b s J ^3 llG- iU_(¿J V+l ¡JUiJt , P <j X o Iv tJ^Xt^ ¥ XCv 
minar. Vamos con 'e i lo ahora^, 
• 
B BI B¿ B3 
M 
T. Pi Bi m. , 
¥* — X iñ & = 1 M p i 
• M M 
TI 1 T1Í 
Bi F. i í\ 
a 1 
j j l 
oa 
iF. = I 
Jo 
i s> 
i o 
M 
V A 
10 20 3 
) - 9 0 3 , 3 3 r 
0 
3 ~5 o 6 3 
y, =r T .-<i)íi-f-v.=7,7843sio -7,29*10 »6,37°12.10 ^¥^-7*3192,10 -KV\» i e r i x 
v. = o«,3&29»10 +• i ?5 "T> 
v ••" -i 
5o SI %í -X. 
B _ 
905733 
™£ = 905 y 33 . 
3692.10 + 1?5 "JP-
IO56O 
B 
ecuación transcendente? <rue r e s u e l t a nuraéricaiaeate por i t e r a c i o n e s , nos da como 
solución T = 525 s = 8 45 
B 
1 
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T 1 ton - m 3 -™
1 
v = lfo¿¡,W m.s 
S*. -e r— /" *1 ~\ J-\*J "** 
v. = SfáooJtlO EUS 
Si definimos una relacción estructural ~T , como 
pi J BÍ M, 
tendremos que se verificará la relación de masass 
M. 
a 1 
oi*l ísi — 
T~'" • 
J0X 
(demostración: 1 1 i i )• 
.5 63. 03.
 1 "OÍ 1 O^+l 
• — -1 ^ ~ - i 
<-• ox i S±t embargo, estos factores de relación estructural^ ,. dependen a su vez de 
las masas' de las etapas. una optxmacxon, tal vea algo optimista, de esta re-
• 
lación entre T , , y M_, » viene dada en el gráfico de la página 5™65 de la obra 
de V/HITE (Referencia 3 J, qu© puede aproximarse por una hipérbole qu^, para 
fácilxdad de cálculo, se ha tomado en la forma 
~- =» 7*0838»10 ?" . — 1,368,10 .£• ,4- 6,627*10 
• M. ^ si ^ si 
(en unidades del S. L) 
con ello, vamos a poder calcular las masam de las etapas, Empezamos por la 3.® 
M •. . _ V . 
O 1-f-l ''Si 
i ^o 
M ' T _ 
oe ^ s3 
— — = --p 
3 ,5 C 
1 
oe - s¿ 
— — = ¿r-per — 1 
1
 c r„„10 - 4 r • . „.,,c n -4 
r~ = 5*54742.10 . r _ — 3*2175*10 
M-i A 33 
1 -3 2 -2 —3 
~~~ = 7*0838.10 * f -• I . . 3 6 8 . I O .f .-6,627.10 
í>L • 3 s3 ^s3 
3 
,
 rto,o , r t-3-2 , . „ , „ --2 . • 0 -3 f,Oo38.10 . F - 1 , 4 ¿ 3 5 5 * 1 0 £" --t-6,94875-10 = 0 
' > s3 >s3 
S" = 0f8355 
-
>s3 
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M = 7056 kg 
M = IOI64 kg 
Para la 23 etapa, tendremos 
M 
„£3 5 2 
2 1<L t • Jo 
g - = 1,6963.10 | 2 - 9 ,83865 . lo" 5 
r-~ = 7 Í 0 8 3 8 J 1 0 x ^ - ' 1 j.368.10?r f6,627-10 
7 o í m i o ~ ^ i ^as lo"2*, j . ¿ 7PR i ¿ r 3 n 
Bi-
lí = 18530 kg 
M = 28694 kg. 
Para la 1* etapa, tendremos 
02 ->sl 
M. *>•' . 
1 *o 
1
 A 00R7 I Í T £ * ¿R* m " 5 
r*~ a. O,UÜ0f.l0 J — j , 4 0 5 , 1 0 
-p* = 7í0838.10 "F —1,368.10 "g * 6,627.10 
1 . . 
7*0838,10 ^~ — 1,374»10 ^ + 6,662.10 = Q 
- y = 0,56 
^1 ** 43795 ^ 
^nj= 72489 kg 
M = 69381 kg lansador 
Este sería el lanzador óptimo, es decir, aquél que pondría en esa órbita la 
carga de pago con un peso mínimo al despegue, qxia vemos seria de unas setenta 
y dos toneladas y media> 
Sin embargo, como ya se anticipó, no podemos servirnos de este estudio más 
que a modo indicativo, y debemos ceñirnos á usar uno de los lanzadores que estén 
disponibles en el mercado de la.época de lanzamiento> es decir, a mediados de 
1978. 
1 
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3.1.3 •ELECCIÓN DEL LANZADOR A UTILI2AH 
13l éxito- de operación de un sistema como el IMYEL , está condicionado por 
la buena ejecución de un cierto número de tareas operacionales entre la prepa-
ración del lanzamiento y el final do vida del satélite. Esta dependencia es) muy 
estrecha en cuanto a los tres grandes móduloss satélite, estaciones, y .lanzador. 
lia primera operación difícil de la vida del sistema es la inyección del 
compuesto satélite-motor de apogeo en la órbita elíptica de transferencia, ope-
ración raaliaada por el lanzador. El paso de esta órbita a la órbita geoestacio-
naria definitiva lo asegura el motor de apogeo oon los equipos de pilotaje pro-
pios del satélite. 
La elección del lanzador a utilizar debe ser hecha en función de las carac-
terísticas del satélite (peso, volumen, y distribución de masas) y d# la órbita 
deseada. 
Para poner en órbita geoestacionaria uh satélite del orden de los 300 3íg, 
lo que corresponde a unos 6"(Q Kg en órbita de transferencia, el lanzador más apro-
piado de los^Que pueda disponerse, parece ser el Thor-Delta 2914 (serie de 4 ci-
fras). Hay varios tipos de Thor-Bélta, vendidos casi "sobre catálogo", que di-
fieren por la naturaleza de las etapas, el numero de cohetes de apoyo al despe-
gue en la primera etapa, y el diámetro de la ojiva. Segán las últimas informacio-
nes dé la empresa constructora ( Mao Donnell Douglas ) y de la If A S A (Proyac-
to Delta del Goddard Spaoe Flight Center ) a partir de 1974» todos los cohetes 
Thor-Delta están equipados con la nueva ojiva amplia de 2,4 m. de diámetro. Esta 
es.la earie deAdígitos cuyo código es el siguiente .para el Thor-Delta 2914. 
2 = primera etapa larga del tipo H.-I 
9: = 9 cohetes de apoyo en la primera etapa, del tipo Castor I 
1 = segunda etapa AJ 10-118 F de 2,4 *a de diámetro 
4 = tercera etapa TE 364-4 , 
Este cohete es capas de poner en órbita de transferencia unos 685 Kg de car-
ga útil, Que concuerda exactamente con nuestros requerimientos nominales-. La .car~ 
ga útil comprendes 
— el satélite 
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- el motor de apogeo 
- los dispositivos de unión del satélite al motor de apogeo 
- los dispositivos ds unión d®! conjunto a la 32 etapa del lanzador.* 
3-1.3.1 Descripción del Thor-Delta 2914 (Figura 3.1-3-A 
El Thor-.Delta 2914 puede dividirse en las siguientes partes % 
- Una primera etapa de propulsantes líquidos, Keroseno-oxígeno liquido.(JP-4» LO ) 
equipada con un motor H—1 y 9 cohetes de apoyo de propulsante sólido, thiolcol 
(TX 354—í>); 3"e s e desprenden después de su combustión, 
- Una segunda etapa p.resurisada de propulsantes líquidos, dimet:il-hidracina-
asimétrica-teít^ óxido de nitrógeno (U1)HH»H 0,) que corresponde al modelo Aero- • 
jet General AJ 10—118 F, del tipo de reignición posible, de un diámetro da 
2,43 m, guiado en cabeceo y guiñada en la fase propulsada, SI control de balan-
ceo ©n las fases propulsadas y balística, asi como el control en cabeceo y gui-
ñada en la fase ballstas, están asegurados por un sistema de. eyección de gas 
frío. 
®1 compartimiento de guiado de la 2& etapa? incluye el equipo de control de "vue-
lo, el sistema inercial de guiado, la instrumentación,la alimentación, etc. 
- La unión entre las etapas 2& y 3a se hace por una plataforma giratoria que 
soporta la 39 etapa, 
- La 39 etapa es de propulsante sólido, Thiokol 364-4 
-í- El conjunto satélite-motor de apogeo está unido a la 3a etapa por una piesa 
de fijación que, de momento, se ha pansado en utilizar una caja normaliKada de 
unión, de 37 inch da diámetro por 4O inch. da altura (ver Figura 3,1.4)- Este 
compartimiento incluye el secuencimetro y el sistema de separación del conjun-
to , de la 3a- etapa. 
- Una ojiva troncocónioa de 2,43 a ¿e diámetro formada por do3 chapas de alumi-
nio y rematada por un casquete esférico, completan el lanzador. En la etapa pro-
pulsada de la segunda etapa, haoia una altitud de unos 120 Km, se abr<9 esta 
ojiva y se separa del conjunto. La envoltura de la carga de pago se muestra en 
la Figura 3.1,$. 
Durante la fase de propulsión el lanzador impone al vehículo cargas mecá-
nicas que deben tenerse presentes para el diseño y cálculo del tamaño y la es-
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tructura del satélite* Los .niveles de estas cargas pueden obtenerse del "Delta 
Spaceoraft Design Bestraints"''d ectubre ed e^68 8 yl aueva aevisión nd ectubre 
del 71> ®n ellas tenemos los datos de; 
- Huido blanco—vibración sinusoidal 
- líuido acxXstico 
- Choques 
- Aceleraciones (lineales y centrípetas) 
que vamos a resumir en las tablas siguientes. 
La determinación de los niveles de carga que deberán poder soportar los 
diferentes equipos del satélite no será posible más que cuando el estudio de 
la dinámica de la estructura esté más ava.nzado. COÍOO no disponemos de e^te es-
tudio, se han establecido niveles provisionales a partir de los elementos de 
provectos similares. 
El motor de ajjogeo impone así mismo cargas mecánicas que será necesario tam-
bién considerar en le dimensionado del satélite y la elección de equipos. 
Calificación de la 
u?3 ^ ?4_ d,e pri-l.?ka 
Verificación de la 
•H 
Niveles del test de vibración sinusoidal 
Según el eje Frecuencia (Hz) 
1ongitutíina1 „ 
5 - 1 ( 
1 7 - 2 } 
¿j> — -üu 
Segúxi el eje 
lateral 
Frecuencia (Hz) 
5 » 14 
14 - 100 
Niveles del test de ruido blanco: 
Según el eje Frecuencia (Hz) 
longitudinal 
20 
300 -
- 300 
2000 
Aceleración máxima (g's) 
2,0 
8,2 
2, 3 
1,5 
4,5 
1,5 
Aceleración máxima (g's) 
1,9 1,3 
1,5 1,0 
Con una velocidad de barrido de 
2 oct/min 4 oct/inin 
Densidad espectral (g /Hz) 
-f 4 db/oot •?- 4 db/oct 
0,09 0,04 
Aceleración ir.edie cuadf^t ica ( g ' s ) 
I J Y E L 
Según el ©je 
lateral 
Page 76 
Frecuencia (Hs) 
20 - 300 
300 - 1000 
1000 -- 2000 
20 - 200d 
Niveles del test de ruido acústico 
Freoueneia (Hz) 
37, 5 ~ 75 
75 - 150 
150 - 300 
300 ~ 600 
600 -1200 
1200 -2400 
2400 -4800 
4B00 -9600 
Global 
Niveles del t e s t de choque 
íbrecuencia 
100 - 250 
250 - 4p0 
400 ~>2000 
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- j> 
Densidad espectral (g'/Hz) 
•\> 4 db/oct 4 4 db/oct 
0,135 0,06 
— 6 db/oct — 6 db/oct 
Aceleración media cuadrática (g*s) 
14,1 
Durante un tiempo de 
9,4 
2 minutos cada eje 1 minutoJca! 
ííivel de presión sonora (db) referida a 
dina3 
a 0.,0002 
130 
135 
138 
140 
141 
138 
134 
129 
146 
126 
131 
134 
13 6 
137 
134 
130 
125 
142 
cm 
Durante ,un tiempo de (s) 
60 30 
Aceleración máxima (g's) 
ninguno 
lf5 lateral 
2,3 longitudinal 
7,5 
15 
Con una velocidad de barrido de 
2 oot/min 
3.1.4 MOT0R DS APOGEO 
Como hemos ya mencionado en 3*1.2, se trata de un raotox* cohete de pro-
pulsante sólido, cuya finalidad es la de suministrar el impulso nominal de cir-
culariaación. de la órbita de transferencia en el instante de apogeo. En aquél 
apartado, hablamos calculado la- masa total del actor, asi como su distribu-
ción entre propulsante y estructura del motor, siendo estos valores 
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M = 37S Kg • 
ría 
M ~ 303 kg pa 
M ~ 75 kg 
asía -
Vamos ahora a ampliar el diseño estableciendo el dimensionado y la georae-
del conjunto satélite, a saber el motor áí» apogeo y el telescopio, asi que, den-
tro de lo posible, interesa que el motor sea lo más recogido qjue permitan los 
requesimientos de BU función. Este estudio, nos es imprescindible también para 
el estudio de la estabilidad dinámica durante la fase de transferencia para ©1 
control de actitud. ., ... 
Para este desarrollo se han considerado las siguientes hipótesisi 
- carga cilindrica de combustión lateral de.sección estrellada, 
- propulsante de tipo compuesto, definido por sus características, 
o =s loOO kg.ra . 
A irt~3 -i „, , • • / ox 
a = 4.10 m.s Siendo r = a (—) 
P 
o 
n - 0,4 
. p = presión de referencia = 10 P 
o 
- los gases siguen una evolución politrópica de exponents "í = 1?25 (r(0)=0,635) 
— como valores esperimentales típicos, se toman 
- expansión de los gases *•-*- = £0 
cr 
- sección de paso de gases ~~*-— = 1,5 
cr 
- raiáoaón del alma de la estrella al área de paso de gasea •-— * 
H 
„ —2¿±£_ _ 0,2 
0,24- -&- • 
, ^
¿ 
— y los datos ya tomados 
- masa de propulsante » 303 kg 
- impulso especifico = ¿yjv B&us 
— en resumen, se van a considerar las siguientes ecuaciones áal raotor cohete: 
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P JB 
E = ffl.I 
E 
a =¡ — • 
max M 
s p
 A„ o c r 
m . - ^ -
P n 
r = 
v = 
o 
y . ^ , 0 , 8 5 
A 
A ^ 2 
A 
A 20 I*. 
c r 
i.«ríi/£5 
v 0 , 2 4 
R C. "' - A — 0 , 2 
H 
P 
0 , 2 + - ¡5 
-ffi 
2 
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(2) 
(3) 
(4) 
(5) 
(Esta corrección es para tansr en (ó) 
cuenta el empuje residual) 
• ( 7 ) 
1 
(8) 
(9 ) 
(rM/fe P 3-íj 
Cálculos. 
Un análisis do. ecuaciones o incógnitas nos lleva a conocer que disponemos 
todavía de dos grados de libertad, los cuáles utilizaremos coIOO parámetros pa-
ra optimizar al diseño según nuestras conveniencias* Elegitnos como parámetros 
la aceleración a , y la presión de cámara P . 
^-Fhl» Kf^J^ill J* ¿»Í\J © * J j mj %J U-* V^ *»^ t . J - t ^*^/ 1£r A £- v t A «L- * ^ A* >•' ¡j r*J e ^» e *i^ "r*"^ Jm v f^* ti* ^r1 ^ / * ^ V^ «£*%^^-*- ( ^ F ' ^ ^ . K^^a> JN* 1-4* xp <^* tA- « k ^ ^ 
por la (l). Con cada P y loÍS valores anteriores, obtenemos una A de (4), o 
sendas A de (7¡);> sendas v de (6); y resolviondo (lo) obtenemos los R, que nos 
dan finalmente con (ll) la L. Como resumen damos la tabulación.,¿§ los valores j 
que s© han obtenido siguiendo este razonamieniíO (ver-Tabi.a 3.Í.Í.) , .•.,. 
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La optimisación es difícil debido a la gran cantidad de factores a tener 
en cuenta. 
La elección fija de los coeficientes déla velocidad de recesión no dejan 
lugar a dudass n = 0,4 es un modei'ada valor que nos deja un gran margen de 
estabilidad de la combustión, aumentando Xa fiabílidad y seguridad» como nos 
interesa una velocidad de recesión intermedia, más bien alta, para que sea pe-
queño el tiempo de oombustión, a = 4,10 m.s ee un valor aproopadoo ,ue es 
fácil obtener mediante aditivos* 
El valor de la densidad es mas bien alto jo =» 1800 kg.m , pero existen 
en el mercado algunos propulsantes que alcanzan ya esos valores* -
La relación de expansión A / A =• 20 es adecuada a una tobera con un 
s' cr 
buen diseño en forma acampanada cuya geometría pasaremos a detetramar tras 
esen disentario. 
El hecho de tomar A / A . =¡, 1,5 no., determina ninguna imposición intpor-
¿ cr ' ° 
tante. 
El coeficiente da reducción de la ecuación (6; se ha tomado para tener 
en cuenta ef empuje x'esreuac debide al ecoaciónnte )n laa toesdos de aa esrre-
s 
ena ae final ee ua combustaln. JTo enaramos en en diseno se ra essrella, pero 
lemos caiculado ea crea se quemaoo por ma fórmula m =* o , r. p. 
se cualquoer moro, suponemos realizaafes uoaas »a. posibles so"uciones 
wííta ugera ^pooa ima*jj.óxi cttí hetmcvxciy, unaa auexquaoxunee peqoeñas r h,STe ^* 
de apogeo, el telescopio, y la antena, y mantenernos dentro de las poaibilidad 
scib rifi \a cofia lel vehículo lanaador "Dor toit ad cuon eleiimoa os eoluoáión 
•priapoa cueos vaescop más dlstanados son» 
a — 1 
o* » hm5u5,ol m.s 
2 — 2 
a = 10 m.s 
méx ~ 
a « 3» 75»11 m 
rn - 10 kg\ a 
• T =, 20,2 B . . 
, -„• -4 2 
A = oy.1O m 
& . • 
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• 
3? = 1 O T ^ "
2
 -
1 
i
 ? y = 10 ai. s 
R a 3*8.10 m 
H 
= 0,171 m 
R = 0)35^ m 
• L = 0,423 m 
Pe = 50,10 P 
A = 
2 
0,59 m 
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Para la obtención de las cotas exteriores suponemos qu§ dotamos a la cáma-
ra de un revestimiento aislante (goma sintética refractaria) da 5nim de espe-
sor, lo que, unido al grosor de la pared de la cámara, nos dará el radio exte-
rior R 
©xt 
p.2.R =¡ 2o', e 
t 
£i 
t 1,25.10 
O Fí "J n *^
 n 
H =s 0,358 + 0,005 *f 0,0025 ?. :0,3655;ÍK .
 v, 
ext 
Hemos considerado una cámara de acero aleado con o" . , « 125 3«f / mm 
trabajo ^ ' 
y unos coeficientes de elevación de presión de 1?15 P03? pioo de ignición y 1,5 
d© seguridad para obtener una elevada flabilidad. 
Para las bases del cilindro genérico de la cámara vamos a considerar unos 
redondeamientos ( que siempre se ponen para evitar concentraciones de esfuerao^ 
dados por las expresiones 
IJ, ^ 0,4*R => 0 ,146 
lt„ =t 0 } 6 .R = 0 ,219 
-^ —5" 
Para la tobera utilizamos la teoría do Bao que construye la geometría de 
la tobexvi en la forma siguiente 
Conocidos R v R se toman los ángulos ±n— 
OÍ s 
dicados en la xigura adjunta, se ciiDuja un 
arco ds circunferencia de radio 0,5>í» 7f de 
JB a C sa adapta una parábola de la forma si— 
b x — c guiente: 
2 
y -=s a x 
y"a 2ax b 
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y =» a x -f b x 4 .o -,. .; 
y^ = 2a.x 4 b .'•.-.;! 
ü B 
y¿ =. 2ax .4- b siendo i tal que cumpla Y =ax -rbx 4-c 
obteniéndoaa una ecuación polinóraiea de tercer grado cuya solución nos da una 
longitud total de tobera L = x . 
Bótese que, según los cálculos, la longitud de la pastilla deMa ser da 
L = O,425 mj pero ei ahora tenemos en cuenta los redondeas extremos, tendre-
mos que pasar do un modelo asi 
''////////A **-
a un tao-delo más reaLt del tipos 
VT77ZA 
" "SMM^-
Lo. cual nos modificarla el área de- quemado> inicia3.m©nt&, pero oa linala cuando 
la degeneración de la geometría de .la. estrella tiende aaunentar el perímetro» 
del área de quemado, la lottgitud va disminuyendo-y el área de quemado, y coao' 
consecuencia los empujes son más uniformes. 
Tanteando un poco, hemos elegido oomo.' dimensiones nominales las siguientes! 
._"^.". longitud de motor "interior al satélite" = L =. 0,6 m 
11
 " ' "exterior al satélite" = L = 0,35 m 
QÍ3 
1 
Vamos ahora a evaluar la geometría de. masas respecto a los ejes del esque-
ma. So ha simplificado la geometría al croquis siguiente despiasádo.¿ (todos los 
espesores se han tomado iguales) 
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en el que el orificio posterior de la cámara está exagerado para tener en cuen-
ta la faita_de material debido a la garganta» 
Para el cálculo de I03 momentos de inercia alrededor da los ejes usamos que 
2 
^ j e ~ J ^  ( x¿ •*  X P * j ^  xj +J < 
La densidad superficial de masa se ha tomado constante, lo q.ue nos da unos 
+ I osa x 
x .1 ,1 , r e f e r i d o s a l o s e j e s d e l esquema da 
os x y 
3L a 0 , 2 4 m 
T °
S
 „ ,„ 2 
I « 7 ,12 kg.m 
»•- J-k ^ ^ fe* I* * ^ "^  
I ~12¥ 27 kg.m 
Si ahora le añadirnos la pastilla de propulsante^ ésta, tendrá un x => 0,3 ffi 
y unos momentos de inercia 
I * i M Í E 2 - R 2 ) = 
x 2 v v © i ' P 
. i 303 (~ T—~L—.) . 8,18 kg,m 
y
 Jó L Jo J E. IÍ(R2~ H 2 ' 
i- . 'e 1 
1 2 1 i 2 
» «> 1 1 +• •? M (R •*• R. ) •=» 3 1> 4 p\ e xJ 
= i 3 0 3 * 0 ' 4 2 ^ i 303 (. £ i I L ™ 2 ^ - } = 3 3 ' 7 9 ksa*?~ 
Ya queda lista esta parte, para que cuando estudiemos las características 
másicas inerciales en el apartado 4*3, con el teorema de Steiner, reduzcamos 
todos los I ,1 . psrticulares, al centro de gravedad del conjunto, 
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Fig. 3.1.2 Cronología de la t ransferencia 
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Fig. 3.1.4 
Caja de unión entre el satélite 
y la 3B etapa del-lanzador. 
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I H Y E L Pag. 89 Cap, 3 * . — 30 
*-t. 
CO O O CD LO CD 
CV C) O n LO LO CO 
rt e sí n ro to LO PJ 
O O O O • O 
Ln CD tO ro ,— L\I 
C\J CQ C** CV * ^ J 
•íí c} CV O LD LO 
o o o o a o 
cO OJ CO CO *"" O1* 
*- r- £! 9 S £~, S ^ 
L E E n s j ^ j r v c o n 
O O O O O O 
^D LO fO £0 '-O Q"i 
í^ S Q ÍT, íP, ffi 
c j n • *¡J L\J I M i v 
(_J C í—' (—J I—J LJ 
CV C\í OJ fV CV CV 
I 1 i 1 i I 
o o o o a o 
o i 
g U E § K Sí S S 8 
[Ü t - OJ O J f - • OJ CVJ 
" O 
^ ^ ^ *»í ^ ^J" 
k i í f— i * i 
R ,r°^ ° ° S ° D 2 
+ J L O E \— «r- *"*• v - c - T -
Q < £ • * » P • • 
E en *~ ^J o LO o 
LC LO CO O O LO 
. —^ 
T3 
10 ^ ^J ^ "ví ^ í^ 
R f .^ 9 ° 5 ? 2 2 
* H M A v. *r~ \ < *. <r-
-+J (_j E * • • * * * 
IO *x LO ^ co o^ L J CO 
SH ^ O c\J *£> to n 
ín 
QJ 
O LO 1 0 LQ LO LO LT) 
£ í- ° 2 ? ? 2 
O Q - Q . O LT) Q O LO O 
LO [^ O LO C1^ O 
LO 
OJ r'j 
v- en 
C) OJ 
OJ ^ <-\J 
E _ií 
LÜ 2 LO CV 
O LD 
CO " J 
OJ 0_Í Í\J 
[ o o 
X tí) 
(D * 
E £ 
n5 
l 0 
CJ 
W UJ U J 
LO 
to 
•sí 
^ E 
I M Y 33 L Pag. 90 Cap, 3.2 - '•'1 
11 Misión del Sistema IMYEL 
12 Requisitos generales 
13 Especificaciones del 
Sistema IMYEL 
21 Satélites"semejantes 
22 Grandes opciones 
23 Configuración nominal 
Introducción a la dinámica orbital 
311 Órbitas 
312 Lanzador óptimo 
313 Lanzador elegido 
314 Motor de apogeo 
32 
321 Errores de inyección, 
322 Correcion de l a i n d i , 
323 E c l i p s e s del s a t é l i t e 
324 Condiciones ambienta les 
33 
331 Perturbaciones 
en longitud 
332 Perturbaciones 
en inclinación 
A-. 
41 In t roducc ión a l diseño 
42 Primer diseño 
43 Geometría de masas 
44 A n á l i s i s de f i a b i l i d a d 
5 Introducción al análisis de subsistemas --
b1 Radiómetro r 
5 2 Estructura 
A" • 
/ \ 
/ \ 
\ 
^^  
56 Control d e - a c t i t u d 
5 5 Control té rmico 
¡53 Telecomunicaciones 54 Alimentación 
6 MEMORIA PEHSONAL 
I M Y H L Pag. 91 Gap. 3,.2~- 3-
I lí D I G E 
3 v 2 . 1 . ERRORES HE ]NYEüCIOH 
3 . 2 . 1 . 1 P r i m e r caso 
3 . 2 . 1 . 2 Segundo caso 
3 . 2 . 2 CORRECCIOU LE ]_A ÍÍJCLINACIOIÍ 
3 . 2 . 3 ECLIPSES DEL SATÉLITE 
3 . 2 . 4 COlíDICIOlíES AMBJIE1JTAJ.JES 
3.2.4*1 Electrones atrapados en los alrededores de una órbita síncrona 
3.2.4.1.1 Variaciones medias diurnas d_el flujo de electrones 
3.2.4.1.2 Descripción estadística del flujo de electrones 
3.2.4.1.3 Resumen del flujo de -electrones 
3.2.4.2 Protones atrapados en los alrededores de una órbita sincrora 
3.2.4-3- Partículas de origen jólarty feé^mico 
3.2.4.3vl Partículas de origen solar 
3.2.4.4 Emisiones del sol en las frecuencias de radio 
3.2.4.5 Perturbaciones bruscas de la atmósfera 
3.2,4.6. I'Os meteoritos 
3.2,4-7 Radiación eloctromagnética proviniente del sol 
3 . 2 . 5 BJBI lOírR/5 El A 
I H Y E L P&g. 92 Gap. 3.2. — 3 
NOMEI'] CLAITJJtA 
Letras la ti ñas : 
a, semieje mayor de la elipse 
b, semieje menos" de la elipse 
E, energía 
I, impulso específico 
i, inclinación 
J, flujo de electrones 
1, longitud 
Mt mafia 
P, probabilidad 
R, radio nominal 
r, radio real 
t, tiempo 
v, velocidad 
Y, impulso total 
Subindioes: 
A, punto de apogeo 
a, apogeo de la órbita de Hohmanu 
B, punto del perigeo 
e, espera 
e, exterior 
i, interior 
reea motor de apogeo 
i:ip , motor de perigeo 
pa, propulsar!te del apogeo 
PP> " " perigeo 
3, síj'ícrono 
0, ¡sombra 
sp, •sombra máa penumbra 
st, satélite 
) umbral 
Le traiy gri ega s : 
fi , ángulo en la Figura 3.2.2 
¿ , error en velocidad, adimensional 
t, error en distancia, adimensional 
>p « ángulos en 3.2,2 
e, ángulos en 3-2,2 
p, radio de curvatura 
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3,2.1, JüKüR'^ o DB .ILYÍJC'CJ.ÜÍÍ, 
A las diferentes dificultades técnicas impuestas al satélite propiamente 
diclio se arlada uiu dificultad de conjunto concerniente a l a misión,. Sñ efecto 
ol .lanzador y ol pi'ocediraiento de puesta en-órbita utilizados , adolecen inevi-
tablemente de ciertos erroreo de inyección con respecto a la órbita nominal geo-
ostacionrarie. 
L?J órbita real obtenida después de la extinción completa del motor de apo-
geo, difiere de la órbita geoestacionaria- en cuanto a; 
— el error de asincronismo, (periodo no • igual a, un dia sidéreo) 
— el error de excentricidad, (la órbita, no eo circular aino í-'Jiptica) 
~ el error de inclinación (el plano de i::-, órbit;- no coinci.de- con el Bouador si-
no c.ue tiene unj ea.e.rt'.? inclinación) 
Estoy errores KOII debidos O3onciair,iunte a las imperfecciones siguientes; 
«-O.o guiado y as actitud, do la 3Q etapa del lanzador, 
— de orientación del eje do giro tras la puesta en rotación del compuesto, 
— do la f-se propulsada del raotor de apogeo (errores de actitud y diferencio, en-
tre empuje r'al y empuje iiorriinal). 
La corrección do estos errores; exige un cierto incremento de velocidad. La 
dispersión máxima condiciona en parte la cantidad de propulsante a prever para 
el sistema propulsor propio del satélite, 
•paraa hacer una aesimaacin dee propullsnte que ee neeceario prever pipra la 
corrección de estos errores de inyección vamos a simplificar el problema, intro-
duciendo las siguientes hipótesis: 
— se sup,one que al finalizar el periodo de transferencius, el conjunto de satéli-
te—raotor. de apogeo llega s. una altura con un cierto error respecto a la geosin— 
crona (ver Figura 3*2,1.) 
r-, R^ (l-f-£) 
— a cont inuac ión , actúa e l motor do apogeo, comunicándole un impulso cuo d i f i e -
ro un poco del va lo r nominal calculado 
A'v =¡ A,v ( l+¿) 
a a 
— no tenemos en cuenta lea errorae posibles en inclinación (por ejemplo, oct:eio-
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ncdo;por un impei'fceio centrado del motor do apogooo que ^er^n onalizados jun— 
t-rnente con las corroccio-os do inclinación en el .apartada siguiente 3.2„2„ 
— corno resultado d.e estas desviaciones d.e los valores nominólos, so hace pre-
ciso una corrección, que suponemos se va a hacer de la manera siguiente (ver ' 
figura 3.2.1): 
3*2,1»1 j'riffor caso? 
Al punto A es al que 30 llega con error.. Durante las casi 24 horas si>~ i . .• 
gu.intos se hacen mediciones precisa.s para oaio, cuando vuelva, a pasar, por A, 
se le corrija su velocidad en una cantidad tal que llegue al apside opuesto 
con el radio correcto de sincronismo';, punto Ben en el cual se 1$ aplica otro 
nuevo impulso, para el que su velocidad sea, justamente la aincrona, con lo cual 
dotado de v , y con H , habremos corregido' completamente- y la. órbita será la 
S s • 
correcta. 
Bota i sólo tomaromos en cuenta el primer termino del desarrollo-on serie de 
m 
Taylox1 de los parámetros respecto, a las desviaciones? con lo que estas, y las 
correcciones necesarias para anularlass coran linéalos. Este razonamiento es 
• 
aplicable puesto que los errores considerados suelen ser del orden do centesi-
mas. Calculemos el impulso necesario para las correcciones. 
Sea £ el error relativo en el radio- del apogeo do la órbita de transferencia. 
• 
fiea 6 el error relativo en el impulso, del motor do apogeo. 
En A so liog.: 'con • ' 
r, = B (l-t-$) 
V, 
V 
21 1/2 
j R~*5T 
2H -t-R 
1 
P 
H ÍR 2 
s . " -• 
= 0,52 - OJ485*6 
cuc la hornos obtenido a partir de la ecuación de las energiai 
v i J. Le 
2 r rff-R 
e 
-A _ _ ^ _ __ , _
 ±_ ~__ ~ p 
2 tí (Í+w 5 +-í í¿H' -R' K +R 
e 
,. 2R +R 
I £ s 
t í s e 
R~1¿C 
s e 
V 
A 
2R 
e 
lí. -f-R 
1/2 
1 -
2 E +-R c 
3 e c 
R 4-H 2 
s e 
= O? 52 - 0,48!>S 
Y se le comunica el impulso por el motor de apogeo 
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x i-E / 
s e 
Ü.4-S) = O 5 48 •$• 0?48-ií 
Con l o que e l nuovo v a l o r de l a v e l o c i d a d en Á s e r i a 
v . )2i{ Sl/2 211 -f-H
 c 
o Y s e c l„l- J '-. • . -(. 
e s s G 
(2R \ l/í 
il -í-K / 1
 s e 
a= 1 — Ot4o5-¿ •+ 0,48•« 
Á l a vue l t a s i gu i en t e se quiere que sal^ja de A con l a velocidad j u s t a para con-
segui r en e l apsido opuesto, B, r = R , luego l a velocidad deber la sor una 
nueva v. A 
i\. 
— _ 1—0,75 £ 
v? 
q~ue se obtiene con la ecuación de las energías 
2 
A Y" 1 v 
2 R 2+3£ ' 2+3 E" 
s 
Luego, el impulso que hay aus comunicar en A es la diferencia do las v 
^
V A 
A 
v 
En B llegará, con un;: £„ = R pero con una velocidad v_ 
B- s B 
B 
V 
l-!-ü,25.£ 
obtenida, de 
2 
JA / 
2 R R 4-R (!•+£/, 
2 2 
^B A 1 . Tf 
R 2~£ 2 
S 
Como queremos quo salga con la velocidad aíncrona v necesitaron un Av 
B 
Av B 
v 
luego en total necesitaremos un incremento de.velocidad 
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 = 0,515£-*" 0,48á" 
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Lo qua , p a r a unos v a l o r a s t i p i ó o s da 
£ = 0 j03 
no3 da un v e l o r 
¿> •= 0 , 0 1 
v 
^ i \> . W t y O í l 
V = J ? ü /4o / . -L0 
I = 2300 tn.s 
?'í = 375 Kg' 
s 
( impulso, e s p e c i f i c o de l a i i i d r a o i n a ) 
nos r e q u i e r e una masa de propulsan-feo d e s t i n a d a a c o r r e g i r l o s e r r o r e s do i n y e c -
c i ó n , m._ , d e 
—2 3 375 tu. = Av. rr- = 2 , 0 2 ^ . 1 0 * 3?074£>7.10 —-tr— =10,15 J¿g da h i d r a -ta i p^no lií 2300
cxna. 
• 
3.2.1,2 Sogundo caso; 
ivliora las correcciones suponemos qtio se hacen aslj al punto A' se llega con 
un error de distancia? en eee punto el motor de apogeo noa da un imtmlso con un 
• 
error «obro el valor provisto nomine 1. Durante las 12 ñoras ñi¿p¿lent<33 so hacon .• 
1-j.--: mediciones precisas para. conocor en tos errores cometidos y calcular las CO-
r reo ció n o s , y ca en 3 donde se le da el primer iinpulso -para llegar"-A con H
 ? 011 
s 
donde- se l o da «1 o t r o iimmlno para c o n s e g u i r l a y . Calculemos e s t o s Impulsos ; 
en A l l egamos de£?de l a tranaíorencin, con 
T 
A 
K" 
1+í 
v . 2H 1/2 ]• 2£ 't-H
 c{ • 
A / e \ L s e f c 
v Mí +R' A +R 2 
n fin 3 n 
El n o t o r do apogeo l e añade un/jv dado po r 
fr* A 
V 
2R 1/2 
o s 
(,1+oj 
Con lo que se sale de -í- con urw V igual a 
A 
^ 
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R 1/2 2R +B
 P 
O »j t.? t ^ 
/¿R i/?. 
iX-04 -o --* l*-0,485£ -j-0,48 ° 
SI pun to S t u n d r á un r a d i o r t a l que 
2 
2 iHl+t) J l + £)ír 
.D 
- 1 
i—t-
, v H 
- A B 
2~JK~ 
- 1 — £ = 1-1-1,06 £ f- 1,92-5" 
y l a v e l o c i d a d con que se l l e g a & é l s e r á 
2 
2 r 
B 
> 
r_j+R ( l+f i j 
2 
i / *~ 
r=
K¿
 ? : r ; ;T-rr í íü7 J = í^íía7o6£íi792á•77•2í^:o6?;^792í), = ^^^-IAU 
p e r o querernos que en Á llegue 00a H__, luego d e b e r á s a l i r de B con una • v e l o c i d a d 
2 r r^+íi 
2 
. 0 • • 
2. • 2 / 2 
^TTíí7o67íii7923j(2ÍITÜÜÍÍI792?) ^ . " 1"°'79 :3e~_1 ?44 ^ 
lm;go da"b';rí:j.io& n a b o r í a d.'jdo un ia ipulso 
A^ _. 
V 
L l e g a r á a A con ií ^oro con una v-
s - A 
2 
2 :í H. -f-i 
A 
r.- E 3 J 
y co;;io quor.-noo cu.-? « a l g a con v n e c e s i t a r e m o s un impulso 
= 0 ,265 £+0, -i 8 £ 
s 
:, 
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io quo no;. supone un iepu.l~o t o t a l i ^ i t a l a 
Áv -Av 
v 
os decir, igurl ' ;.!•". i"-f no l:o:o .;.ntorj.o.v. -P.to a^oultudo oodría haboi1 rido pro-
vi.'t.O, aadn la lino:: • iá~ai por I:J aproxiira.ción utilizad"., yo utilizara uno u 
otro ;ji,-,í&i;a ..a;aum loo inconveni-'jnteFj cao se tpae o ti preyonten mi latí medido— 
nes y nn ol control do -tcüitud, Üospecto a ln estación do tierra no ao presen-
taran problemai do visibilidad porpue at-;tas órbita r; do acomodación íjon cas i goo— 
estaeionerias. • 
3.2,2, COHBJíOGlOlí D"S I-A. ií¡CLlí¡ ACIÓN, 
En este/apartado se va a tratar de corregir la, inclinación que da el cam-
po de lanzañílento; ineluyóndoí.;e asi mismo la corrección del error «obro loa 
cálculos previstos referentes a ls. inyección. 
El problema. ei ol siguiente; Órbita geonstaeionaria es la fiue debe descri-
bir un cuerpo para cuo no v: rié su situación respecto a la referencia do tierra 
Esta órbita, con todas las hipótesis introducidas GJI 3*lf es una órbita ecuato— 
rial (eompx-ondida en el plano del ecuador terrestre), de un radio de uno s 
42164 Km- loi'O 1-s ;jerturbaciones lunisolares tienden s. ine'í Hnax* el ulano do 
la órbita, asi cue como-os requisito de la trpsión mantener ec;te error de in--
c'L in^vo"í ón centro —*i 0 so-
ha pensaao elegir una ventana de T •"nzamiento que condi-
ciono una deriva de -0,86^/año y, por tanto, como es obvio, tratar de 
r
'itu'-r o'l e,atélite ói'bita de inclinación do Io t-arde ' 3 l ma — 
yor ti orno o posible en ^'j li"r,r;e de cot'--i (llegar a-l°-¡) en cuv'o moTipnto ';,e d-i — 
T"'i oWp»r> al r-iibeí~i stera" rie T>ilota=- rO "^ara que iraiulse el vehíciilo Vi^ista oti""^ "U'ft'7-
inclinación 
Bien? lutelo v^ rios rué nuestro posicion-Mido no minyl os de una inclinación 
de 19.A este denoo- se oponen dos inconvenientes: uno, de menor cuantía,..ue re— 
sul'h&Téi de los inevitables QXTOTÜ:? de inyección, y que ios datos de que dispo— 
.poíno ?• nos perreiten considerar<la? es d-ccir, comprendido entro í ' l " , S i otro in-
conveniente para obtonor la inclinación de 1° es la base de lanzamiento. 
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-J.i la órbita do espera ha de pasar por la vertical de la b?ce do lansnjnionto, 
cuo no tiene por ouó3 si Ge dota al lanzador, do un programa do guiñada duran-
te su ascenso (poro corno todavía no es usual, no consideramos osta. opción)? 
si ocurre eso, resulta qu.o, de todas las posibles órbitas, la de rnenox* in-
clinación se obtiene con una inyección tangente al paralólo local, con lo cual-
la latitud de la baso de lanzamiento limita la menor inclinación do órbita». Po 
domóíj vor sencillamente^coroo comprobación del aserto anterior que el punto . V-' 
'
:
 " . ". .". •. mayor latltud de de trata zobso re lafera terterres 
del plano de una órbita, nos marca BU inclinación. 
Aun se presenta otro condicionamiento, impuesto por lB. situación de las 
estacionas da seguimiento, pues es de desear quo uno de los nodos estd próxi-
mo a la vertical de la estación de telarnedida» 
Bn nuestro caso particular,"se va a hacer el lanzamiento desdo la base de 
Kourou que la CHES posee en la Guayana Jaranees, a una latitud de 5p15» y no.-se 
inyoota totalmente haoia, ol Bato (serian 5?0a dQ azimut), sino con un azimut de 
91,32°, elegido para que el punto nodal ( ol nodo, descendente de la órbita de 
esperct ) esté próximo a la vertical do la base de Brazzaville, obteniéndose una 
inclinación un poco mayor de la mínima, a saber, 5?53q nominaltnente. 
Suostro problema es llevar esta inclinación hasta e.1 vnlor de 1 requerí-
d.o. Para olio, en los nodos, so comunican impulsos correctores mediente los mo-
tores de pilotaje. 
Vamos a estudiar la, forma óptima de. comunicar estos impulsos, eiñóndonos 
al modo siguientes on órbita de espora tenemos una masa il compuesta de 
(ver 3.1-2, ) 
í ' "••' 4-L •'. A. [ +1.. t t •*•' 
e mp PP ma pa st 
Sn nrbita ds eesera no ttine sentido efectuar ll ccrrección poo lla razz-
nes siguientes, 
— mucha masa 
— mucha velocidad 
ambas de suma importancia, pues si so trato, de variar la cantidad de movimien-
to (en dirección), seré, conveniente que el sistoma tenga la menor posible. Ade-
más , 
— no se conocen los errores del imrmlso de perigeo m u.el impulso do apo— 
geo, En órbita" de trasferencia parecería lógico, por lo que acabamos de exponer 
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que ce p r e s e n t a s e n l o s misinos i n c o n v e n i e n t e s , aunque en menor grado, p o r o , un 
e s t u d i o raás d e t n l l a d o s e r á hecho a c o n t i n u a c i ó n p a r a v e r l a s p a r t i c u l a r i d a d e s 
que p r e s e n t a l a r e p a r t i c i ó n d e l impulso t o t a l c o r r e c t o r en f r a c c i o n e s , l a nías; 
cn e-.cta e t a p a e s K compuesta de 
t 
t = litaba Kt 
an ó r b i t a ¿•eoesto.cion : ;ri& vamos e t e n o r una masa V. compuesta do 
s ] ' = i' + 2.Í 
s f. t roa 
va cue ne va a dejar la estructure ael motor de apogeo incorporada' al satélite 
ar-opiamente dicho, a fin de aumentar el morc.ento de inercia I respecto al eje 
z 
do gairo vara r u é sea i n t r í n s i c a r n o n t e e s t a b l e , , a f i n do o b t e n e r un r e p a r t o inás 
homo¿énero o e masas . 
Vamos a c o n s i d o r - r en todo e l d e s a r r o l l o de e s t a o p t i m i a a c i ó n que e l e~ 
r r o r ce i n y e c c i ó n es das favor . b l e y máximo con l o que l a c o r r e c c i ó n de i n c l i n a -
ción que deben dar los motores será 
0 o o f - ^ - ^ o 
5i53 - i + 1 ~ 5>53 
l anz r r ; ¡ i cn tc -pos ia ion r . á o + e r r o r 
J i'j jj^rs mentó v a,os a e f o c t u r l a ea_ ti¡:u c ión de p r o p u l s a n t e n e c e s a r i o p;.r :. l a 
c o r r e c c i ó n t o t a ] en un nono de una ó r b i t a ¿cor:••t- clora r í a . Trra e l l o habrá que 
s u m i n i s t r a r un Laroulso v ce 
-íijCiiador 
v = ¿ v s en - = v i 
s 2 s 
lo rué r e q u e r i r á un g a s t o , m , de p r o p u l s a n t e de 
v 
Rl = J.' 
S I 
s u s t i t u y e n d o v a l o r e s numér icos obtenerlos 
Vi - 300 + 75 = 375 K? 
V = 3(0746?.lo ros 
s 
o 
1 = j * P,5 = y j O^ ?» _LU PQ-Q 
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s •> 3 .- -2 3,074o7.lo .9.o5.10 . 
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Vomos Quo os una gran cantidad de propulsante la nua requiero la correc-
ción de inclinación, Sata es una do las principales razones quo impulsan el de-
sarrollo do nuevos métodos de corrección, usando, cuando menos, propulsantes 
de muy alto impulso especifico, cuando so trate do satélites de larga vi&a-geo-
estacionarias, aunque sea a costa do uno. mayor complica.ción del equipo motor. 
Ahora vamos a desarrollar el ostudio de la corrección do inclinación realiza-
da parto en el perigeo do la órbita de trasferencia, a la vez del impulso. de 
perigeo, otra, parte en el apogeo do la órbita de trasferencia una tercera -or?r— 
te en el momento del impulso d.e apogeo, y una, cuarta parte ya en órbita circu-
lar optimizando a fin de minimizar, el consumo do propulsante necesario, Gomo 
es evidente quedará incluido el caso anterior "oues este estudio engloba prác-
ticamente todas las posibilidi'des. 
Hi'oóte'iis! 
Suponemos que son despreciables los errores de posicionodo en actitud. 
Suponernos que se aplican loo impulsos orbitales de apogeo y perxgoo en su valor 
nominal y con la dirección que nos 'convenga 
Sólo se desarrollarán los -ángulos on la forma > sen x — x 
eos x - 1- x 
So trata de buscar el mínimo.:., consumo , esto es lo misino quo hacer 
Y s L.m = v II -i-v í.i -pvlí 4-v írl - mmnimmo 
l e 2 t ¿ b 4 s 
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iiouí'.ciQno;; de aco'plv'.tiiionto de v o l o o i d ' i - d c s : 
v e o s Q. -)• iSv C03 (O -Vi ) 4- v e o s ( 0 — Y) — <p } =. v 
G 4 'G -i J. X •-- 1 1 ^ ¿, "O 
2 
V = Í Í V SOí l — 7j-~ 
V CUS O . -f ¿ V COS ( 0 — p ) -1- V COíT ( O ^ — 'P-,"" 'P / " ^ r . 
í¡
 3 ,^ 3 3 3 3 M ^4 5 
ü 
v = 2v„ r,en - ¿ 
4 S 2 
v —v eos G—Áv cOrj{0 — fc> y O v — y COÍJG- —¿Sv C O Í J ( 0 —fo ) G 
P o 1 TJ 1 -L ¿ a a 3 á 3--^3 •
 n i 
i -A/', .— r- — y — 4- & ¿v s o n ~ - + í¡í • . y •—• r- — 4-jíi ¿v sen— 
e c o s ( . 0 — b — p ) b a ¿ t c o 3 \ , 0 _ - p - "p ) - -
l l v 2 3 3 4 
2 , vi
 n 2 , ( . 2 
_,, / e i ^ 1 ~ ^ „ ) ,.Tf
 v & +I1 (v J A v „ J L L Í 2 ) + JJ V O 
~"'o e 2 p 2 '""t a 2 " t a 2 a 2 s s 4 
Y = f'i V 6 •(- K Av O —li ¿\v 'P-, & o Q l o p l e p í - l 
*3 * J 
*** JL 
9 - í a 
\ ' KtVa°3' t Í :tAVa03~1¥V^3 
Y, -== ;•'• v 
O B S 
4 
Y = 11 ¿ v V) —lí Av O 
^ o p ^ l t p 1 
Y = II Av b ~í'I Av G-£- t aM t" v. 3 
Y = 0 -> ^ = © 1 
Y = Ü -> "p = & 
3 
Y = 0 •> O - - 0 —~> b . = 0 
&_ 1 VL i 
K 0 —'—$* 0 , = 0 —•> b - 0 
v 3 v i 
3 
Y. > 0 Y_ = 'L.'r - 678* 1 5 9 7 ? 4 = 1 , 0 8 3 0 3 7 . 1 0 
- ^ ©,, t a 
*- *-
Y •> C Y -= ÍL V -• 3/5« 3O74567 - 1 ,153*-01 .10 ' 
/L 4 
• Y Cí A. C, - -\ ¡ i " ' 0 
Q ¿i 2 ¿i 
2 4 '. ' 
fc'XXO l O Cl.V'J. í ; . ip .L3.0r . ! . l í t j , •= J. v/r. 
u i n i r n a fcr *-
.1 
ni Y 
Y & 
0 2 
I I i 
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juago lo óptiíao os coi-ro^ ii' un ol aporco do un:, do 1:a?. órbitas do transíeren-
oia, con lo ouel el consumo ser/i míniíao y tendrá, un ve.lor do 
I,o83o37ao6 ,5,53° . ,
 ; , _ , 
23U0 
}']1 procedimiento es correcto ,y va.Ie la pena que so haya. incluído, aunque 
ora do esperar esto rebultado, y un tantoo previo de los cantidades de Í;ÍOVÍ— 
¡.•liento en cada. punto nos hubiera llevado indudablemente o la aisma solucción 
auncuo con un .nálisis maí riguroso y completo, co:no el quo acaba. de exponer-
le, ce se.lv n 1' a dudan.. 
ahora. bien 'ruuiC-'- débemos oovidar la. .nttración entre las divarse.s oper:-
oionos del ra:telite y tal ves por dificultado;; do un correcto posic.onado en 
actitud ouo ohliapare, a un nurae.ro mayor do órbitas do trasíVírencia., se desecha-
ría cato, optimación y se procodería, a la circular!sación y une. posterior correc-
ción de le, inclinación cuanao ol vehículo en yo. casi geoeotacionario y mis fá-
cil do mvnoear, De cualquier modo, a.l tenor que- poiióionar el conjunto para la 
actuación del motor do a.aoqeo, so .aprovecha para cori'egir l"- inclinación y uto— 
mantea despuén dor el impulso de .'vcoceo. 
Otro inconveniente puede resultar de le elección óptmma', si el motor do 
apogeo v? a. tener un considerable» mareen de error, de poco nos vale la, óptima— 
_o 
oión. En este csso, eUC resulta ser el nuestro ya. ouo; +C>5 es un ^ran margen 
(roa.lmente ol motor se garantíza a 4- 0?5 aunque con el error do la inyección 
e impulso de perágoo llena, con un intervalo de error de 4-1 J? al ser grande 
la inexactitud tras la. corrección, puede sor preferible ofectiuir asta. ya. en ór-
bita. síncrona.. Hagemos una evaluación s. 
Hipótesis; Heñios visto ya que corregir anto.s del impulso de apogeo nos cuesta 
45,445 Kg y corregir después 48,375 líg 
Suponemo;.-! que distribuimos la, corrección on ambas situaciones» Sea x la 
parte do inclinación que so corrige antes. 
o 
;'ea. +0,5 °1 error do inclinación del impulso ao apogeo» 
7'or consideraciones de ainetría o.ol ma'gen de error, resulte, opio anteo del 
o 
3 .apulso d-. apogeo babrá. que e o r r o ; / l r eoarpl ota mento loa 5*53 hísta -ol valor no-
. ^o 
aíeal, - s í rué ya. consUHiría.mos 45j445 J-\g, Adoiíio-s5 para corregir 0 , p tre.e el • 
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:''[":n:u.l. .0 00 .,:,r;o:-;oo. n^O' ..alt :'.rí: : ;ot; u n a maaa d o arnpui.a;-nto 
¡i _ —— 2v son—•—— = 4? 37 5 -Kg 3. s 2 
lo que noo d.5- un consumo total en este caso do 
,„ ,
 („ 4,375 L 4,375 A7 A09 , 0 ,'n7 
m =• 4DJA4O + — p " ~ ¿ "—™~ ~ 4íiOj¿ +_ ¿jloi 
es decir,, que, con el misino consumo de 485375 Kg' y simplificando la ley do pro— 
"kfí-bilidadoa del l.-do conservativo, la probabilidad do no consumir más propul-
sante que en el otro caso sería del G'JfL 
En resumen, resultan prácticamente igual do buenos ambos-modos-do corre-
colón do inclinación, algo mejor teóricamente si segundo (corrección total 
antes del impulso de apogeo y posterior corrección para anular al error que 
introduzca G! impulso), poro do una sencillez algo mayor la primera (correc-
ción total una vea en órbita circular), asi que, como la diferencia eg míni-
ma, elegimos sota segunda opción, con lo cual debemos prever xiria masa do pro-
pulsante para la corrección de inclinación, m.* de 
48>375 Kfí 
3-2»3 'ECIJIPSSS DEL SA1yÉLJrSB 
Eate eatudio es fundamental para la concepción del yubsiñtema do al iman-
tación, impone restricciones a la misión, o influye en el equilibrio térraico. 
del conjunto, ÍÍV>1Íamonte, estos problemas en un eatéljte geoentacionario aon 
asqueaba, • 
i.a inclinación de un ¡satélite gooeatacionarío con renpecto a la eclípti-
ca, os de 23,45 • ^ 1 radio do la órbita os unas 6,'ól voces oi radio do la tie-
rra., A partir de estos datoa es fáej.l darao euonta do que el ¡satélite no p o -
drá p-aíiar por la sombra de la tierra mí-s que durante algunos di :.a próximos a 
loa t-jc. ni no ocios (21 do Jíarzo y 23 do Septiembre)t y solamente durante un bre-
ve iní-:tanto cada día. 
] oa 00J j.píies do un natólitñ geoeatacionario ce han calculado teniendo en 
üiiont;i la penumbra, pero despreciando el efecto de la; refracción de la lúa por 
la atnóaí'era. de la tierra, 3a ha.admitido quo el sol ?,o acoplaza en la eclíp-
tica a una volocid.-.al media. Como las desviaciones máximas oíitro la posición 
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c a l c u l a d a c o n ost:- v o l ó o.i ciad inedia, y !''-'• p o s i c i ó n v e r d a d e r a dol s o l 011 1- e -
c l í p t j e a i n t e r v i e n e n en f o c h a s l o meo a l e j a d a s do loo eciipeoef o l e r r o r d e b i -
do .-: 1." h i p ó ^ o e i s do m o v i m i e n t o r o t u l a r d o l o o l no t i e n e niñean:., i m p o r t u n ó l o . 
on o l oaoo c u o no;; o c u p a . 
};"•'-- dur'-eionoe do u n e c l i p s o d u r a n t e uno ó r b i t a ( t i e m p o do e ; . t . - n e i a en lo . 
;-o:,ibr". y 00.0 do l o o í':> euipoo do o o t ^ n o i " 011 l a lambre. y ora l o p e n u m b r a . ) , *eetán 
r o i"1 j. o j' -+.d • z o xi ]..••. l l p u r a j . í . j on f u n c i ó n del d io . d o l .->?ío, ¿00 o c l i p o o : ; ee ero — 
o.uoeii o n t r o p r i n o i r o o e do j.^ .rao y mediador;. do . bril v roaaareoan e n t r o finales 
do doocto y medio.doe do O c t u b r e , jo. d u r a c i ó n m ' a i m a d o l o c l i p e e 03 d e UÜOÍJ 67 
m i n u t o s on eombro. y u n o s 71 minutora po.ra. o l c o n j u n t o d e sombro, y p e n u m b r a l o 
" uo r e p r e s e n t a un eeto.eaeo u n t¿'j.'¡ d o l p e r i o d o o r b i t a l , 31 t i e m p o t o t a l do os~ 
t'-no3 c* en l e fjombx"- y ^n l a "oenumbr^-* on tocio o^ .'oío on t o t ; l ce d o une?? 
SI e s t u d i o 00 h a h e c h o do I-:-, m a n e r a a i g u í e n t e ; t e he i n t r i d u e i d o Is misma" 
r e f e r e n c i a q u e 0:1 o l o e t u t í i o do l a a p e r t u r b a c i o n e s d e b i d a s rl e o l (ver 3 . 3 . 2 . l ) 
r e d u c i e n d o e l or roblemo a lo. v a r i a b l e & ( v o r F i g u r o . 3 - 2 , 2 , a ) . So t i e n e e n c u e n -
to. le. p e n u m b r a d i b u j a n d o , on u n plu.no p e r p e n d i c u l a r al o j o s o i - t i e . r r a y t a n g e n -
t e p o s t e r i o r a l a ó r b i be. d e l s a t é l i t e ? l a t r a ^ a . do l o s c o n o s do s o m b r a y p e -
numbra corno m u e s t r a e l e s o u o n a ; 
^ i \ 
SOL 
lo cual sólo 00 ha hecho, porclaridad, en la ampliación mostrada en la. Figura 
3-.2.2.TJ los valoreo do los radios de estas circunferencias son los oiguiot-t-es 
para ol exterior, :c , viene dado por 
r -(• r H + r 
e a _ _ c 
r 4-R coa& r 
R -j- r 
r = -—•—•(x>HR coñ^)-.r^ = R 4+ ~ (fí •(+ r ))B . .os 3 =: 
p:ra el radio interior, r. ^  ,enemmo similarmmntt 
r, - r lí ~ r 
x • s s 
r . •+ fí co s_^  r 
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R — r • 
r _ (x + R 00a a )fr = IV— (T — I-?}- R oosft 
i i' s . ^  s . r v ~ s¡ ' s r ' • 
x- o o o ra e;::o 3 ^  U G KO cump 1 e (vo r 3»3»2.1 j 
sen ñ - .'-en i'son^—iü) 
lo OUG p'.'i'fi un". órbita síncrono, perfecta supono . 
J..S, solución analítica exacta es muy engorro «a, .-amquo la solución gráfica no 
lo os tantoj poro orí cambio, una muy buena aproximación puedo obtenerse analí-
ticamente con la hipótesis oiapionte: so supone que la trasa de la porción 
do olipso en las proximidades del eclipse, sobro el plano tangente a olla usa-
do eo!¡:o referencia, os una recta. veamos quó tan buena es la .aproximación! 
Para una elipse que en forma paramétrica se escribe 
x= a.coa^ -
y = b . s e n ^ - • • • . 
el radio do curvatura vieno dado por 
,„2 „2\3/2 
ílíLjLí_2_L. 
¿y* ~ y&* 
ouoj particularizado en su eje menor noa da 
2 
a • ' 
y b • 
¿n nuestro caso, la elipse so la proyección de la órbita circular del satélite, 
Que.en ol caso más desfavorable KG traduce en 
a = R 
*—" s 
b =_-r. A-1 R 
ir 
„ ^ - (¿,2164.107)2 •
 0 , 8 j?5t ~ií = ^ — ¿ — g ¿ - = 2j7874-.10 m 
6,373-10 -
que, obviamente, frente a los 6,37^*10 m dol radio de curva-tura d.e la otra cur-
va nocí produce una intersección claramente rectilínea, luego basta calcular la 
longitud, 1, de la secante a una circunferoncia d.e radio r ó. r. a una altura 
o i 
b = R sena ¡ oua corresponde a le?, ecuación <^  
1 - 2 (r — S yon £.} -
e e s ^ 
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« / 2 .2 2 vl/2 
o bien 1. = 2 !r. — xí son s ) 
1 1 s J 
Fot la r:Í3r\"' hipótesis do linoulid.'jd en la son." del eclipso, podemos consi— 
dorar ouc el' satéj.ite tiene una velocidad que os constante en el plano tan-
gente de referencia, luego los tiempos de eclipso de sombra, total, t , y do 
o /• 2 „2 2 ,1/2 1. 2 (r, — R son a J 
t - „z „ , *¿. . 
¡3" v. v 
O 0 
f -> ^ \ ^-/2 
O Í ¡3 " ' ^ / t
 = ~—. = —, . 
sp V V 
jiñ bija funciones do la posición en la eclíptica so Jian representado toman— 
r í n f n i n n ,r"-n-! " l i l o n i /í-í--. ríraT •>íír\ nvi 1 •} 1?-i .-m-na "i O "> -
Ll-U CCISLU v «^ -L j_<.~ UX!/ Í-J-L U l e , Uítí-L o-í lC U í l -Lvt J. J.£^ L¿J-"_*t ,) « £^  # _J * 
^u^ (-.oiipfaBKj, como e.s t v i u g i H t , «i- ¿-irt.faf-niídxj.n d i i eo .eaor o.e la mediano— 
ene local de la longitud en cuo vaya, a estar, situado ol satélite, EstG hecho, 
y GJ. cto HU corita. ciura-Giorij c0íii.it!¥3.n la no ini iutiu^ici , en la. misión. propianien.-
te dicna de iiocia do VÍCGAÚÍJ puess corno van a os oar espaciados, con solo evi car 
la roodianoono ys. ii--'-o reinos c¡.uitadp/ toda iníluencia. bin embargo^ para. ol sub— 
sistema de alimentación sigue Geniondo cierna importancia* . 
3.2.4» COlil'iCj OISS ilTUIIi'L'fAlES 
las condiciones ambie-ntales en la que rae encuentra, un satólite goosaía-
cionario tendrán una, marcada influencia eobro todae Las superficiea exterio-
res del vohícul.o: células sola.ro;:;, revcstimioirtos térmicos y protectores, ins-
trumentos oxternoE, eto> así como sobro ciortos elementos delicados dol inte-
rior del satélite. 'lodo osto, oomo ademas; la vida desieada de un satélite C O -
BO ol i I.í Y 3 1. es elevada,, requiero un profundo estudio de las condicionen 
' /mbie i i t ; ; les , A continuación vamos a analiaar eataB condiciones. .Las doa prime— 
i'as ¡jarte-"j HC rnfiorsn a lo« electrones y protonas nue se encuentran atratífi.— 
doa por oí orar.o ¡n.^nót^oo t c r r e r ¡ t r o , Se'nÁídamonto EEJ e s i tud ía idn l a s uartícu— 
1-*-.
 ra-, rtT.4 '-•- • n i ''T» ir m • ri^': ' ' n v n r-mitr -í linci ím •-• "!•<-; rnniti a4 ,ivi|Ti á-., •r.i'h'i r>rt-
t'"1 -no'í' i ••• toi"V""t '•; • o l ' T \ :> d ' ' "irotoiiif r -oxi:- ' idc-r T;t ío 1-vn IJT- " i ' C T Í OJÍ'!.CÍ con— 
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o;.rni oíit.j;.-, . u • p r:i c i ó n y .uo f e n ó m e n o s ao-ocia te : . . í. , 0 . i o n r ' d i o o l í j o t r j co J, 
¡•'i)). I n m u t e l'-fj uoo ú.!ti:;i- o ¡ . n o c i o n e s ¡:o r e f i e r e n r o: oot ivoi í jonto! ... l o o OK: too— 
i'. tofj y o la radio ció); ( . leo tro. 1 . e i i á t i e a 1 uo provi eno del sol. 
3.í-4»l» EJ00 tronco atrapados en los a,lrododorGO do una órbita r i ñ e r o n : : . 
7 -Os f .lujos de olcs-troner. o.trarjodos Ir-ii oído ; o c i od.os ¡¡or loo equ ipos CÜ.-Í— 
t. r e0 do..-, o "bordo de -.••f ^:¡ tes co, 10 io_. ;>:,£.. r c r V] , 4 /. J,' .!-— 4, OGC— A, ERS 17> 
. to, ' i a t ' '; r.i.'.d id'i.ri Ir. n r;:"d.o oío-J.:'1 o.; d' o p o r J , j Votó ' (o í'1' r e n o i a -A ) 5 e s t a n d o 
r o o i1 j"r!j"d' I .'•; enor^í-' do lo." cJ< otrora-. c i t r o <ií' •"•'- ' ^ i.' 1 L J 9 iioV, 
loo. • :. i. fto c r. ctoristico de lo;-.1 olootrones -• t e ; ' ¿ O Í ; en ol cinturón ex— 
í'.rrJoT do. y cinc'Jói'i) P o o i d o en 1 o i,,; ort' ntes v o r . • ce oniO do_ flujo en f u n -
ción. del ti ; j ' o , a roeborí 
--V^-ri c;oii .3 éaiiriv PI 31 f.iujo de electrones varí on función de 1: hor: locrl 
debico r. 1; v i'".-1 c i ó n c'"ce c o o o . e p i o t i e o t o r r e o ti'G l o c r l 
rjd.ri oediodía y no di; noche 
•-Y' r:'• c i ó n o s ó_c l a r g o p c r i o d . o ; E l f l u j o de e l e c t r o n e s ue.de v I Í T m a l g u n a s 
ceinr.n-D por COUOR. dio l o o .n'odi 1';'c- e i one f de l o s c o n d i c i o -
néis íntorplanot.aríao. Sota v n" ción puedo l l e ¡p ' r a ser 
do varios órdenes do KiOgnitud, 
—'.*• r e ; ciónos lie'ades "1 ciclo oo lor* SI flujo de cfactronois evoluciona siguien-
do el cicío sol'.r eioiico doble en el poi'iodo de ininirnun 
solar que en el de ¡ri.-yii.iujn. 
3.2,4.1,1 Varia.ciones mesáis s diurnas del flujo de oloctronos. 
r- : ra duraciones de une iiisión m: yores a a.launos meses es conveniente hacer 
uno joodi: de 1." s variaciones de largo periodo poro diversos tiempos locales, lo 
e.uc de un...:, evoluciones diurnas del flujo medio, 131 valor indxi:iO del flujo so-
lar so rrocuce e las 9 ("tiempo local), y el mínimo o. Medianoche. SI cuadro si-^  
¿"ui e n t e indica variaciones diurnas tilicos d.el fluje oinnidireccíonal de los o~ 
1 coirones con energías superiores a un cierto uo.'br-!, o: ra. una altitud síncro-
no y en el alano ocuatox^ial t;eojr;o"n6tico. 
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flujos máximo y mínimo da electrones durante 
un periodo do 24 horas correspondientes a flu¬ 
jo or;nldmrcceional: en periodo de minimun solar, 
Ulocironoa con onarjio. Flujo mí.niíno 
superior as (íCoV) 
10 
50 
300 
500 
1000 
_a _i ,_J¡X¿GQ_^, 
4>4- i0_, 
1,9»io¿ 
3,0.10,, 
1,04IÜ° 
j,2.10^ 
5,2.10 
oloctronos,era 
r 
X^ lujo máximo 
-2 —1 
9.10,. 
o-10 
2'j-7'10„ 
1,1.10,, 
1¡,1.10 /l. 
1,10 
3.2,4 > i - 2 .¡jG^ crJ pe lón f.stadsstica a;;l flujo do electrones, 
i.a variación o l ^ r g o plaso del f l u j o de electrones puya-: ser descriu-' 
estadí;- "ticamente, «1 cua.diO siw.ionto suministra, la probabilidad. do. sol;;copa -
•:Ü.T un cierto flujo omnidireccional C!.Í"J •-.lootronos do eneivp.a ;a¡xjerior a un 
valor, E¡. correspondientes a. un minimun s o l a r a la a l t u r a . goosínorojua. y en 
el ecuador
 LA-ioma,pnoticoi 
Probabilidades,P,d,e que sea sobrepasado un 
\ , . - , . , . . - 2 - 1 
ilujOjJ,ao oísccrones,cffl . s con una ener-
gía ,fí,mayor da1 va1or ü 
u 
3 (KeV ) 
u 
J 
10 
100 
300 
500 
1000 
2000 
1 , 1 . J.U 
7,1.10 
2,9-10 
1,1.10^ 
1.10 
9> 10.. 
P = Ojl . 
5,6.1o i 
2,3.10? 
„ o 
¿,3-lv 
1,7.10 
1,1.10" 
6 .-
3 
p = o,5 
2,6.10 
7,5.10 
1, ( .1U 
' -
>
' A 
2,7
*102 
P = 0,9 
3*2.4>1*3 Resumen del flujo ae electrones, 
Hasta, iia.ee poco, en.los proyectos de satélites gooestacionarios so supo-
nían unos flujos omnidirecoionalññ do electrones relativamente pequeños, va— 
-1 •, - , . , -> ,- i ^ 5 , . — 2 — 1 
lores medios típicos del orden de 3,5»10 electrones.ern .s con una emergía 
superior a los 230 KeV.Ve'ite (Referencia, 4 ) 'resaltando las contradiciones 
cue resultaban, por ejemplo, con las medidas del Explorer XIV,puso en evi-
dencia que estos flujos eran más importantes. Pueden preverse 1,8,10 olee-
—2 —1 
troñes.cm . s con la misma gama, de energías. En oatas condiciones, los olee-
J
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trono?, vionen a. sor l;;- causa principal de la degradación de las células so-
laros do un satélite a;-oostacionario, resultando, a consecuencia dtto alio»do-
oieivo sars In. o.¡ occlón del espesor de sus ventanas do protección. 
3•.24.2 brotónos atrapados en loo alrededores o.,:; una órbita uxnox'ona 
J. H, aina; (Heferi.-ncia 5 ) h- analizado los resultado? da las medid"-'.;:; del 
xlujo do protones efootuadss a bordo 0.o loo satélites explores XII ,XEV,XAVTJ 
.íoldín;],- Ijp 11, o Injun 1. 
Un roBxiltodo bastante sorprendente de las medidas durante varios años 
o¿ la estabilidad del flujo,esto a pesar del hecho do ene las vidas rnodias 
do loo protones son rolatvvamante cortas. Las variaciones dol flujo do proto— 
nes raramente sobrepasan el 20 a;, las oobsrvaciones eefetuuaas a distancias 
comprenaidas ontro 5 y Ó radios terrestres (roouérdeso quo ol satélite está 
aproximadamente a 6,61 radios terrestres),indican que se producen variaciones 
iraportantes paro, loo protones con energías superiores a 1 ióeVVpcro quti -oara 
los coraarenciidos cerca de los 200 KeV la estabilidad es mucho mayor (casi dol 
30 % al 100 -s), 
En la-s aoforondas 6 y f KO encuentran "teorías apelativas al mecanismo 
do captura do protones en el cinturón exterior da radiación. Los resultados 
Que aportan estas teorías oonouerdan bion con los datos experimentales. El 
espectro del flujo integrado de protones atrape-ido s que so deduce de las medi-
das (Referencia. 5 ) puede traducirse a una expresión matemática. i-ará el pla— 
¡-•o erii-dn-rril ^oma.-nót-ico y a la altitud síncrona el flujo omni rlireeo"; n-in"? 
,<T:de orotones,cni ^, s cuy,;, enerosía es superior a un valor ü (oa<nreaado en a"e/) 
viene dado a:.or la ecuación 
valedera paro, protones con aiioraáss comprendidss ontre 100 KetV y a,I-_a.mos 2;eV\ 
Izicluso si 1.x órbita del satélite asta fi.lgo inci inaaa con z-especto al ecuador 
aooü;-¿íieticof pueden li ti ¿i sarso -s-tos ro'.vutidos. Jo;; flujos Oümlaira nocoonal. as 
do protonos atrapados cuyas ^ñóraías son supoxaiores e. 3 1-oV y a 5 J'-OV valen 
o o _p 
1.10 y 5--^L^pr,otonos. ora* durante los 5 años de vida dol ¡satélito., respectiva-
¡liento, 
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3 :"-:': . í 3 Parridlas do origen solar o cósmico. 
.a.rtículas do dos oi'igoiios diferentes pueden intervenir en las condicio— 
tv••:, ambientales del satélite en ol interio!" do la inagnotosfora. Unas partícu-
lao :-on do origen g'.iláctico o oxtragaláctico y las llamamos partículas cósmi»-
cj.s, Otras vienen del sol, que esta emitiendo continuamente y a impulsos,, nume-
rosas partículas, llamadas partículas solares. 
Jíl. campo magnético interacciona con las partículas cargadas y los modifi-
ca la trayectoria cuando éstas penetran en la magnatosfora. Para una partícula 
dada quo proviniendo do una cierta dirección pueda llegar a un punto do la msg— 
notosfera, os necesario quo su energía soa supei'ior a un ciorto valor mínimo» 
Estas enargias llamadas do co-rto ¿rooraa enático, fueron objeto do un análisis 
por Stromer. oi se calcula la energía do coí"fce, utilizando la teoría de StrS— 
ñor, ye obtieneo para.la altitud síncrona e inclinación nula respecto al ecua-
dor goomap-nfítico xin valor de 20 l'sV para los protones. Sn consecuencia en las 
condiciones normales los protones cósmicos y solares de energía inferior a 
20 ¡.:eV no intervendrán en el arabiente del satélite, oin embargo, esta energis 
do corte "oued'" variar .'• consecuencia do la modificación do envolazamiento da l-j 
e £> "tij-ciT. o iíií s p x*ofu indo ri xi un "* f*' * srj u. l — 
Las partíuula,?, cósmicas cornprenden un 85/fc do protones, 14/¿ de partioulase^ 
y V¡c de trazas de elementos con masa atómica comprendida entre la-del. litio 
y o l hiorro., aproximadamente en las proporciones cósmicas. £¡e ha constatado 
Q_uo el flujo de partículas cósmicas es is'ótropo en el espacio y alrededor de 
la tic r.-ra. El flujo de partículas y el espectro de sus energías depondo del 
ciólo solar (Referencia ^ ), 31 flxíjo alcanza 1,5 partículas,c¡n" »s ,0 so.a 
8 ~2
 n 
2,10 partíeulas,cm -l cabo do los 6 arios, para energías suTaerioi'es a 100 ¿:eV 
en uarjodo de máxima actividad solar. Sn periodo de mínimum solar el flujo es 
~¿ -1
 A , , , 8 _, ., -2 n ^ ^ • 
de 4 partículas,cm , s ,y por tanto-, do 6.10 partículas,cm . a los p anos 
3*2,4*3*1 Partículas de origen solar. 
La emisión corpuscular del sol es un fenómeno, bastante complejo.. 3o trata, 
principalmente de tres tioos.do partícila; las del viente solar, las de las nu-
bes do plasma y los protonos de alta energía que proviene de las tormentas so-
lares , 
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— SI viento solar, 
$1 viento soiax1 os un ¡.¡ovvtnionto continuo de protonos y do núcleos do heli-.; cu-
yas energías están comprendidas ontro 100 o(/ y algunos ko\í, lo ano corrospon-
do a una velocidad media do 430 a ¡?00 Ion, a " Al i-iujo, representa alrededor de 
. 3 „2 —1 ., 
¿,10 particular, era , s s la distancia a la cual so encuentra la órbita do 
2a 0iepaa. SI vse,to solar llega psáatiiamenle siguienoo una trnaa recba ad 
le tispeas,ón resneots aa ell gal-rierra ). y esta suieto. a fluciuaciones. 
— etíagneeosfona y magnotopaesa. 
~o la inosraccaón entre el vie.to- solar, y el campo, magnético terrestre le que 
provoca, la foramcien de ela frontesa del campc: magnético terrestre (magneao-
pausa). Sn foramción deunol ro teraancia entre el centro, de ea tierra y la mag-
netopausa varia ci n a 13 rs,dlos isrreciaee trefelencia, o y, y vate por ejemplo 
10 radios verresdoes, a1onte a la disesncea de sincronasmo:que os pguar a 6,6. 
ra0ros oerrestres, Sn consecuencaa, en nas cdrcunscancias nórmaeos, un saaóli-
• 
re geoestacionario. .no estaru suie,o an electo? des vnenao solar, la cuestión 
to saber si un saoélite geoestauionarao es sus'dplible o no de enconcrarse ex— 
p 
puesao al vienno solar en caso do carcunstancias excepcoonales, y en raempo du-
rante ea cuae pooroa, prolongarse esia anomanca, es un problema que extge un es-
o 
rudio mls completo. 
•- Huooís do pmasma colar, 
• • 
¿11 'ülasma solar que es eyootado por el sol y Geminado en los campos magnéticos 
interpsaaeserars uefecso ooe adoepoa malso tlca,c., puene provenor .caspa sa tierra 
en uno o o.03 días despuos ee oa erupmagn solar. Esto plasma conasene prtncrpaa— 
menue grandes castdeades so paaterupas ne pequeña energía (IceV), poro puede a— 
guatmento llevar flujos 'onsiderables sd epotones con energías que aocancen ios 
g0 lme Y. ea leegara de esca nube de psasma a, ta magnenopausa determena dnversos 
2enómenos como las dempestanos geomagnéticas, aodificaciones espectacudares des 
• 
eenóurón exoerior se raesacdón, peraurbaciones do fa aonosfera que afectan las 
a 
unnónos rcdioojocri-ecas rebaóan,o ras energnas de corio geomagnqticas y decre-
eiondo la radiación casmrca» Sn circunsnancías normares, un sanétioe geooscacio— 
«ario no estará sometido a las nubes do pnasma solar. 
-
— Protonos quo provienen do las tormenoas solares de protones, 
I H I S L í^ -éj» 1 X 2 Cap« 3» 2 - 24 
i.--?, cnor^ia de etios protones ssoares ttine por I l mate inferior 1 1-oV, 2 'uo— 
c ". .usurar r010 II.-.sVo .s difífíc lc.v.cririr rn general lal sormrntas sosaror so 
troto.nos, puesto q.uo sus características varian mucho de una voz a otra, <íi I 
osooctro do enrrgía;:- pueda, ÜCT representada por la función 
J(>•:) = J..e:c»(~P/P ) 
o o 
donde J v P son resnactivamente un flujo característico y una rigidez quo 
o u o 
. - -Oj_-;r . O. :3 p r o 1 / o I i e i j , •_. : , g u r i Í I A ^ _ J D Í 1 L . X C - ? c U ¿ _ cCW i i ^ V C.o í.^iv_-rg_..ci ¿ S U L U . ^ n t ^ t i ^ w d o c o r ü t 
para un ; ; t . t é l i ^ ^t/O'ws Ü...,CIUÍÍCJ—o^ y teniendo, on cutüi rc . ox rioono a,e supoxiGr una 
c',ctivitlíxcl so±r.,x máxri.ma, el J-XU.Jo acyuiiiuj.t~uj.vo cu., prOGonos 0.e energía «-«uperior 
a '¿0 J.LOV, a coíisiderar durante loa 5 anos de vida GK del orden de 2,10 partí— 
etilas, era , • • 
3.2.4*4 Emiisones del sol en laa frecuencias de. radio, 
La omisión del sol en la gama do frecuencias comprendidas entre 20 y 
17000 ;,Zis3 ha sido estudiada por un "buen numero de observadoras, los resulta— 
dos d; v'.ntu,íi medidas están publicados en el i,!guartoly Bulletin on Solar Activi-
ty" de la Union Astronómica Internaióonal. Data publicación suministra la inedia 
diaria do1:.,. dennsdadde sd elujoo ,r; a..,riabilid. s y ee lrado od opoar! : •Í;i'on, 
a;:;;ibií3n ss encuentran la; cea otarastie- \. de les .ormentas sadiúelóotx'ie.eo se. 
is :port.""neias i'-"c ntea duración, deneidad m^adas a-- flujo, etc. 
3*2,4*o Pei'tubecienos bxxiscas do la ionosfera. 
Con un rabraso do al¿unos minutos después da una erupción o una toxv.ionta 
•olar, se obaorva un aurnonto enorme de la absorción de la ionosfera,. üsto fenó— 
ra-.no o?; imputable a la raeiad .'11 oloctrom¿gnátic.-.. Que proviene del. ¿¡ol, muy 
probad or.;ont. a 3o royo/; X, aste efecto determina un desvanocimionto de las 
uniones on ondi corta, y grandes subidas en la absorción del ruido cósmico, 
3*2,4. £> Los meteoritos, 
Las rríedidae <J.al flujo de meteoritos estsn caraotoriaad.s.s por disasordancias 
de vario?; órdenes do magnitud? la razón de estas contx'adiciones no esta todavía 
establecida claramente, ÍAaumann ( Referenda 9 ) seríala el defecto de concordan-
cia entre las medidas hechas por métodos acústicoe y fotomultipiicadoros, con 
xas msdida;, por captación efectiva de los meteoritos. 
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. . .loi re:ultanos d,o lau captaciones conouorcl.-m r.vay bien con la diet:i ÜUc.Í.'OÍI 
<Jei polvo intorpíanotario según la:; medidas i'otoim..trica:;-. do la, corona I'I' y do 
I-"¡- lus sod.iaoal, admitiendo 1?. vai J.d.do sd o.as stonnica sd oajrbtac ón uutiliadas 
por ol vehículo }tarrncr? puedo d.educirse que la repartición do lo» meteo-ritos 
os la inisrua csr.a do la tierra ouo en ol espacio int&rpianotario3 o-to conoueer-
•ls con ol hecho do ouo un sola cráter visible do impacto ha ¿ido encontrado som-
bro una ventanc* de uno do los vehículos Gemini, Una cifra típica cuo no tiene 
en cuenta inas ouo las partículas cuya masa supera loo 10 -f^g? «eria do 0,2 
impactos do Biicroiieteorito 'po^ m y par.'dia. En cuanto a 1.a frecuencia teórica 
de porforación d.o una placa de aluminio do 0,1 mm de espesor, seria del ordesn 
do 0,1 penetraciones por m y por d.ía, 
3,2.4.7 tíadiación electromagnética proveniente del sol. 
la coatanto solar (deferencia 10) on las lejanias do la tierra valo 1400 
-.j "2
 Tr . -, • , . . . . . . , . . . , -. , , , , . 
•V/,ra .Va™os a indicar a continuación algunas particularidades de la repartición 
de la energía según las frecuencias; 
Energía por encima de 7000 Angstrorasj 5Qp 
4000 11a' 
por debajo de 3000 
" " " 2000 0,02^ 
10 •;'•; " " " " 1CC0 " 
lío. las lojeniafi do .-l aierrr ao l l u j o od eas s r i n c i p a l e s s a y a s s e l l s p e c t r o oon 
las siguientes! 
Lyman
 íX- H 1 (1216 Angstrovas) 00 ,10 iJVcm 
-
He I I ( 304 ir ^ ) 3» 10 -8 
H I 
C 111 
• (1026 
v ) 11 
) 
/ 
• ,-o 
2 , 1 0 r }.». 
2, 10~ d '•• 
2 .10 ?>i I I ( l $ 1 7 •" ) 
l a p o t e n c i a de l o s r ayos 7v en l a s d i v e r j a s gamue de e n e r g í a s v a l e : 
20—100 Angn t rame 6 ,10 Y/, era 
3 - 20 
2~ a 
2 .10 " 
II H II t i 
» i 
JI 
ít 
jf 
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3.3 PERTURBACIONES 
3.3.1 PERTURBACIONES EN LONGITUD ESTE-OESTE. CORRECCIONES 
3.3.1.1 Condiciones que determinan la posición del satélite 
3.3.1.2 Consumo y tiempo entre correcciones 
3.3.2 PERTURBACIONES EN INCLINACIOH. CORRECCIONES, 
3.3.2.1 Efecto, del sol 
3.3»2.2 Influencia de la hora de lanzamiento, Ventanas de lanzamiento 
3.3.2.3 Efecto de la luna 
3.3.2.4 Corrección de la deriva de inclinación. Tiempo entre correcciones 
3.33 3 BI13LIOGRAFÍA 
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NOMENCLATURA .:• 
Letras latinas : 
a, Radio síncrono 
E, energía 
F, fuerza 
H, Hora local (Horas) 
i, inclinación 
J , coeficientes de los armónicos zonales 
J < coeficientes de los armónicos tesenales 
L, momento angular 
Mj masa 
M, momento 
raa masa 
n,ns de dias tras el 21 de marao 
P (sen.8), polinomios de Legendre de le especie 
P (sen.6), polinomios dé Legendre de 2& especie 
H, redio de la tierra 
r, distancia al centro de la tierra 
T, periodo 
t, tiempo 
U, potencial gravitatorio 
v, velocidad 
Subíndices i 
c, centrifuga 
ci, coiír'ecciones de inclinación 
g> gravitatoria 
1 , luna 
o» inicial 
p, precesión 
r, radial 
s, sol 
st, satélite 
Letras griegas : 
°¿, ángulo de posición de la tierra en la eclíptica 
p , ángulo de posición del ecuador respecto al eje sol-tierra 
F, dirección del punto Aries 
£ , inclinación del ecuador sobre la eoliptica 
0j latitud terrestre 
lp , ángulo de posición auxiliar definido en 3.3-2.1. 
/\ , longitud terrestre 
U-j constante gravitatoria terrestre 
£l , ángulo de posición de la linea de nodos 
co. velocidad angular de la tierra 
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3,'3 PERTUIÍIJACIOI-ÍSS 
Pera el estudio orbital referido a loa parámetros nominales y a lora erro-
ros de inyección, se ha supueoto que las órbitas Keplerianas eran las trayec-
torias exactas en ol movimiento ¡gravitacional. La realidad es mucho más com-
plicada, aunque las aproximaciones que hemos obtenido con eÍÍo modelo hipotéti— 
co do un centro atractivo puntual, con ley de s.tracción inversamento prooox'cio-
mal al ciradrado de la distancia, y, en su campo de fuerzas un cuerpo finito po-
ro roducibie a, una ¡nasa puntual equivalente, lo cate implica que el cuez'po es 
esférico, homogéneo» o con una, densidad que sólo varié radialrnonte, son apro-
ximaciones útiles, 
I ara un satélite geoeetacionario en particular, las- causas principales de 
perturbación son; 
—fuerzas gravitatorias debidas a la no esfericidad de la tierra y al hecho de 
CUÍS su distribución do masa es irregular 
-fuerzao
 £-ar£.-vitatorias debidas a la presencia del ¡sol y la luna 
"presión de radiación solar 
Un estudio mis completo de las fuerzas perturbadoras debería comprender 
también leí resistencia de los restos de la atmósfera terrestre, la resisten— 
cia imputrible ol medio interpl'meterio, la presión del albedo y de la radia-
ción infrarrojo do la tierra, las fuerzas electromagnéticas púe ocasiona el es-
tar dentro del campo electromagnético de la tierra, y otros efectos, más, Tods.s 
cotos efectos pueden despreciarlo frento a la presión de radiación solar, y. és-
ta a su vez, es poco importante con respeto a las fuerzas g-ravj.tatorias- En par 
ti-cular, ¿Tagn^ r (Referencia { ) ha'puesto en evidencia esto hecho para la resis-
tencia debida a las partículas interplaneterias, mientras que Sohnal' (Eofe^ 
reneia 2 ) lo ha mostrado para le presión del albedo, 
atendiendo al efecto eue producen, vamos a estudiar las perturbaciones 
oue» afectan a J'¡ órbi':; del satélite elasificadaa en; 
-perturbecionea do longitud 3ste-Goste (efecto de la tierra) 
-perturbaciones de inclinación del plano de la órbita (efectos lunisolares) 
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i ,> j . A I''..':\"ÍTJ1.U"J. Cj CL 3í; LOí-'Cí'l TIJIJ ^;o^,,i;)-~Ülj.:J'í1SiGOiU(;i;C'<.;iOi¡iJ; 
En o:.:te e s t u d i o :..olo ce oonc ido ra o i o Tocto do l a t i o a r c , c u s ce a l £un—' 
ó-contri, 
LÍI a o t o i i c i c l cici o,-.r;;ao c x a v i t a t o r i o t o r r a , t r o t í mío l;. l o r u a íai.f.v.ian.to: 
U(rjáA) = fi , - n . J / • . . . ! n i „ - v 
jj¡> <;.-to iuao ión . i;oioiioi."l co o b i i ' .-non. l a a í 'uorüaa c.n l:-. i*orí¡ia c i ^ u i o i i t o ; 
-^  Bu 
r 3 r 
1 3ü 
" j ^ r 3'j? 
i ^ yu 
;<> - _ „ — . — . . — , — , 
;
 n.". (;Oo;cÍGÍ<;iitnC de lOC, aiYl6l1iOOÍ3 XOXKil&O
 t J •. , , oat:ll Ivctbntu UÍOI1 CO~-
•' no 
iíocidoc? cuando nonoe haniv: n i orden 12> mientra oue loa coefri.ciGn.tny do l o s 
-- o-'a -- 4. - o._ ii-\r4;!o¿-2.!.co>_. :on*—fít> no au("; j .mii t . i i U-...ÍJ -.vu-; ua o.eyiJi.ítJifíii-LFírtto 
T L.Ue l ie- . r ] u U „ i . X C - , J , j yt.-»,. O.L J. : ., K j ,:• . * r ^.>U.t^L» _,1L l / ^ ' ~ tLtJ_ 5Ji *>,,J A-ÍJ Ll-..*'^ i _ L t w i L U lu^ . j . ^ _._¿:[J^J<-JX tj -. .1. i l l< v. ,.> l.*.íc. J . cf, 
ó X " Í J J . í;:.' , ,y a J. \ j c I t J f : Xl p r i l l C X p ' ^ - J a . l - Z l Li ^ t: . J..-a p o e x c A O X i X . o - 1 . ^ , i t / U O . l . i t -' l O.ol >J i~, Utv j _ t k t> * J J X 
. >t. ¿hímil-lLy tí f-* i, í'-J.llW j ^¿-H^j? q L t t - ' J -< - -fl >^ j Cl. -Í-L.. Í..-.J*. V*_iU.l <J i U.(_ Ai. I J l X ^ J O X ^ - - - L ' - ' , - l t* . ' U ' .-V-^-1-L , W*? 
U(r0X) = ^ -"L-^o^) P2CsGn ^ cos ^ C A - ^ ) 
2 /" -\ _ , 2 /^  
siendo 7-' (san &) = 3.(1-sen 0) 
. . 2. • . 
3a componente longitudinal, ps.ra nuestro cayo de órbita ecuatorial (0-0) aar, 
•
 ;j2 
FAs rr~cVg If = 6J22 2 ^  s cn 2 ÍA~X22^ 
. , . „ . , . , . , - ' 
¿,süa ruerac-t u n i t a r i a (,;or un idad do aaasa), a c t ú a •ooríü.anantBmonte cob ro e l 
KatclEon y ueenae a a u s e n t a r o a r e d u c i r su oiier^c;.5, E, seá"ün l a poaoc;cor¡,A,eol 
"'atélite. ,yt rndmo ao vartacron ao- da energía oerás 
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3 =-  r í''^  = a c u l ^ ' 
l'1. r : n^ r¿ ; i~ , p o r c o r l ina ó r b i t a K o p l o r i a n a , ¿será 
Jl) — - - — >"• ^ —* -A-— 
2 a 2a 
l o (JUO c o n d u c e a . 
,li 2a OÍ 15 - - i -.j -,-s. ' „ m 
2 a J*-
c u o c o n l a 39 l e y do Keplo . r e n l a forra?, 
(JO. o. = }p 
v i e n e a r e s u l t a r 
c,o u t - o i i , ex xauj-o a e r.-.. óí ui in.. íiuiuoni/... xá o auoxoocLcí utjgún que Í Í ^ se<í pOíjX— 
civo o negativo, poro saoeraos GUO al radio y 01. perioco ostán ligados por la. 
tercora ley 0.0 iCopler' 
n¡2 2 
3 2 
:> 2 2' . o 3 * n ja.cu.a -i- 2a,<A)-UJ- U 
luego, variará el periodo 
3 co 3 -,-, 2'íi' 
C_A>
 =_., _ — 3, = ™ — ü\ = ¡s¡— 2 a a. ^ i 
es decir, si aumanta el radio, aumenta el periodo y por tanto el satélite se 
va retrasando con roapecto a la rotación da la tierra, <y deriva. liaoia el Üaste, 
La Velocidad de deriva, longitudinal vado 
* 
A =Ui -00 
tierra 
y la aceleración de deriva 
* * * -j it 2 
/\ ^ co
 = ~ •- 51 = —18J >£- ( —)•• sen2 (A — A ) 
s, A 22 j 3 22 
3. 
<;ue, s u s t i t u y e n d o l o s v a l o r e ? n u m é r i c o s 
J p = - 1 , 8 . 1 0 
A - _"t P; A° s e g ú n V/agnor, ( i í e f a r e n ó l a ) 
22 ' ' 
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y jos y-', onnocidoíj do a, a, H, nos queda en la forma final 
^=3,9423.10 fjtua 2(7\-'j-l5?4 ) 
i.;:,r: .os.i CJ onae oíi <:;ue e-s e?¿;la a a t a a c e l e r a c i ó n , , - r rán nuntoe ed o q u i l i b r i o , 
ya c u e e n ollop no hay fuei'za perturbadora. Esto correspondo a las longitu-
des ci^aionte?.; (ver Figura 331) 
r o 
—IO^Í4 
- T í zl° 
74, 6 
son 2(/\-t-15,4 )-0 
164, 6 
pero dos do ollas son de equilibrio entablo y doo cío inestable. .La condición 
de es (.abilidad oxilo que la derivada do /\ sea, menor que 0 para que gii una 
perturbación eaoa «1 salélite d.e la, posición de oouilibrio; la fueraa c,ue a— 
parece le obligue a volver, por tanto 
= 7.Ü046.IO cora ¿^A+15j4 . 
0 pax-a 
0 para 
—Iü5,4 
74, 6 
o 
-> puntos entables 
-15,4 o 
->->• puntos inestables 
_ 164,6 
La velocidad, de deriva se obtienes integrando la aceleración % , pero como'la 
ecuación es trascendente^ se desarrolla en serio de Taylor alrededor do la po~-
sición inicial A 
o 
"X = f(A) = f(A ). + (A-?l ) £ (A ) + ,,.- f(A ). 
o' o o. o 
la aproximación de retener tan solo el primer término se verá que es •uena al 
hacer aplicación numérica» Con esla gran simplifrcación ea integración 03 in-
mediata 
—15 o 
A - 3,9423.10 .t, sen 2(A +15,4 ) 
la deriva traa un ttimpo, do eaccin , tt vendrá dada, por ll a«guiinto iinegra-
ción 
/i — «i = 1,9713-5'Í0 .¿ ., sen 2(^ *f-15j4. / 
o o 
vemos cue, como cate valor ceta limitado a 4- 1f la aproximación usada os exce-
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3.3* 3-, 1 Conaioioiiss que determinan la posición dol satélite. 
Trátanos CÍo posicioFi'ir el satólito do triodo óptimo, poro la principal di-
ficultad regido 011 cuo la misión oX'A ge coboi-tura total do la superficio terres-
tre por lo cu© no so trata do optimizar una, posición trino las 3 -i lr. vez, pues ^  
o 
lo;-: 3 satolites aooon íormar cntxn.oi ángulos 0.0 120 nominalmonto, Poro veamos 
las condiciones: 
o 
- las que impono ;a misión son las de 120 do separación entre los tros, y ouo, 
—as zonas mis inforoeantes de na tierra. (Europa, América, y Orientot, resulten 
comprendidas í uto gramo nte en una sola, imagen, a fin do evitar las distorsiones 
que so pr"...,c-nt; n en los marcónos debido a la geometría propia do la toma do i-
; vagón, • • 
- condición -miento imsj.osto
 ;or la c, .ntidad do propulsante di? atinad o a estas 
corroccioiit--:-;, cv.e necesarismonto ha-, do ser limitad'-.. 
-ángulo máximo admisible de variación de alineamiento con tierra de las anta-
ñas o do la oámara , En realidad, esta es un requerimiento que recae sobre el 
r 
propuloE,nto d i spon ib le , 
- d i f i c u l t a d o s para l a s comunicaciones de teleniedida y telemando* Es tas so lu -
, 
ciones son las menos restrictivas en nuestro caso. 
Dos opciones nos aparocon que cumplen los requisitos esenciales, esto es, 
n 
l o s do la misión, a sabers 
- ol de rainimo gasto do propulsante 
.0 
son ¿.(\ •*• lpj4 ) •!- sen ¿{/\ +±i,0 -¡-15^ 4 ) + son 2[A -¡-¿4-0 4*15*4 ) - mínimo 
premisa cuya solución so ha obtenido gra-ficamente y presenta la,s soluciones 
A4~ con un punto do equilibrio 
os decir, cus.tro soluoiones, la mejor, de las cuales sería -105,4 ? 1476 y 
- -. ^o / - ' ^ 1 . , \ 
J-34?o (, Ame rica., Europa., y Oriente,, respectivamente;, que presenta ademas u~ 
na posición enaabío con jo cuao ol saespece que eseuviera ares no consumsría 
t 
propussanóe en corregirse en aongitud., porque ól stuo se mantennroa fiuo, 
a 
— op lo reparto más unrforme le consumo, 'Se ea usado la ecuacenn 
d a su e.. e q. 0S sa O oón 
1 son 2(/\ -f-15,4 ) sen 2\\ 4-120 4-15Í4 ) sen 2(_A +-240 -1-15,4 /—máximo 
o 0. o i 
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!;ÜO •-•« ha rnwuüi to ¿rra.fi enmonto y ao han oncon t rado l a y n o l u c i o n o s 
O - ^ o 
X SÍ 1 5 , 4 -i- H - 3 0 s iondo n un número e n t e r o 
'-U .^t^ ^ G._.-.t, ur^uuoxOAií.!..i x-„o oi^uioiiO'.>ii ^xxicixuco o,^ ¿ pxopGj?cxoruíJxn.Qí:¿ct/ 
do donde r e s u l t a l k e v i d e n c i a de l a e l e c c i ó n dnl p o n i c l o n a d a d e l mínimo c o n -
sumo, ya cue aó lo o b l i g a a p r o v e r una c a n t i d a d mínima do p r o p u l s a n t e > y j ado— 
¡n-5.fi ;:¡. uno do l o Ó ¿üa iS l i tos :ao l e va o. hacor f a l t a , 
í-ioüurniondo, toi.iamoc como v a i o r o s nominales la;; longitudo:-; ¿\-jQ£-r;i£ic;i8 s i -
^ u i o a t o s ; . 
o • . _o , v 
—.1.05 5 d J ^ 5 C a a t o J para al íiíatólito cobro el (a:ato ácwimectca. 
o 
. . • 15 j J.'.'oa, p>'rr oo osatól"co r.isobo iDuropu Contr-...l 
° J-35 , J^t.".> ; it „ „ Au¡;ti\~:.lia 
y rj.fiñdo ..hora} volvcKiOíJ a quod m o a coic un ao io o a t ó l i t o , o? de 15 íjuo «¡3 o l 
mo:; c.:rci-'.do? y parv 61 va mes a astiniar ol intarvalo antro corroccionos y la ma~ 
;¿a mcesaria do propulsa .nte , tomando lo;.- misino s valores pera ol do 135 ? y cOÍL—• 
oidor , nao Jo Í; n u l o s p a r a ol ao -IO_ . 
aod» l«n , oonsumo y ar.-mpo e n t r o c o . r ü c c i o n o s , 
¿¡a.o 03 un c o n c t i a o cáecu ro con oc cu« a p a r t i r do l a e c u a c i ó n do d e r i v a 
A™k - 1.97U5do" t '¿en (A +15*4 ).'. 
o o 
y.con la hipótesis do 
-- A HK"'Kimo tolerable = 4. 1 do la posición noíninal, iwpuoato por loa requisitos 
de? imaoon. 
— A -=- 150 . . , 
o pooicaon nosiinal 
na trata de calcular ol tiempo ontro correcciones y ol valor do orstas. SI pro— 
t 
codiiTiioíito do corroación ea ol simúienteÍ una vos el satéli L.e situado a 15 —1=14 5 
o ' ,0 
;se lo permito que derivo 2 , y cuando llega a 1o 00 lo comunica un impuloo * 
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t ngeiite a l a ó r b i t a y on mentido con t ra r io a la. derivo, n^turnl,, t u l qus l o h;~ 
.-*a volver a J.-*^- , y aoí ¡^ucooiv-i.iLientje 
;•<! -tiempo cue ta,ro.o. en i r ae 14 a 16 oo 
t = (.Í • -•- —' — ) - 4j5»10 s=52,13 d í u a 
1
 ? 97 •, 10 £¡ en 60 5 b 
y o i conoumo -fiara volver a llevarlo a 14 ve t u lp ia -de te rminado del modo siguíon-
. 
tos on 14 1P- velocidad ou nula, paro una aeoleración cojistanto quo le impri-
mo 
mo la fuerza perturbadora? le naco llorar a 16 con una velocídsxl, luego¿ evi-
dentemente, para rocorx'ax* ese mi;3!no trayecto poro en dirección contraria, nsco-
altará salir con e&a velocidad y llegará con velocidad nula a. 14 , luogo la va-
riación do movimiento as el doblo de la que llevaba en 16 que era 
v = ii A = 4*2164*10 .3«9423»iO j 4)5*10 senoO.o = O,o53rn,a 
s • 
luego B8 necositax'á, una maca do propulsantej in,en cada impulso 
„ 2v 
na = M ~~ 
¡3 i, 
Í;L = 375 ¿O?. • 
V = 0,653 113 
I -•= 2300 ma 
2,0,653 
IÜ - 3 ¡5 p^on" " ?^í--'-^  "^ 
Poro ao impone la ©lección do valores de número entero de días entro co-
nfecciono." pcfcondicionamientos do personal do la estcición do tierra, asi que GS 
aligo un númoro do correcciones para los 5 s-ñoa do vida, do 18, valor conserva-
tivo, lo quo con-un periodo entro correcciones do 104 días, ye. quo tardará 52 
o .0 , o ,0 
días en iix de 14 a lo y otros tantos en volver de 14 a lo tras el impulso 
noa da- un consumo' oor cada corrección do 
m -- 0,213 Itg 
y un oonsu::',o total en los 5 ;!-¿íou por correcciones on longitud do 
ni . = lo.- Ü/213 = 35634 kg 
Con o.-'-:to noü contentamos on lo que respecta a ias pertubaciones.y corroed-
clones de longitud, UiYbratamiorito riguroso analítico do todas laa fuex'aaíj quo 
Vnte.rvíenon on esta perturbación podría habex'íje hecho uñando los me todo a do la 
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üiocante •.• ccleest (.Reffx-onci.:-- . H, >on nl oua eubieran nparecido ocira a yspe-
cíficamente los diferentes efectos perturbadoroe do corto "eriodo, l;;ra'o nerio-
do, y .¿oculares, Sin embargo, o .'.¡toa cálculo::; son laboriosos y, on e.tito m;:mire--n-¿-
to, no oti fácil obtener rápidamente valores nuiuóricos para ol efecto conjun-
to do lasi diferentes perturbaciones, 
Dol hocho do la excentricidad creciente de la órbita y do la existencia 
de perturbaciones cíclicas do corto periodo tendrá lugar una oscilación diurü? 
YÍ3- dol satélite en longitud con períodos do 12 a 24 horas, y una amplitud do 
algunos minutos al toas, 
3-3.2 lEfi'JDií.BAi.lOJJTJS j511 IJSfCLIIíACIOii. C0B3ECCI0ía3S. 
Las principales pertui'baciones en mclinacion imputables al sol y a la 
luna, Ls,a fuerzas ¿gravitatorias ejercidas por estos astros sobro una masa uni-
taria que se encuentro en su campo do acoión, son d.o la forma: 
„(k) \ ~ * \ 
i \l — *- 3 | i b 
r - r k 
I t
Fkl 
siendo r ol radio vector dol satélite x'especto al centigo de la tierra 
— .. . ósirao 
r " " " " cuerpo. K 
r "a constan"e grav"tauoria Kol " 
• 
U, sea el sol, sea aa luna 
Conocí dar; las incleaaoiones ,se ala y de la luna, con respecto al ocua— 
dor, Ca consecuencia mle importanto ls cetad ouei'Zíiñ gravitrtorias oesieo ea 
dna procesnsn de ca arásta per .sateldoe qte ofugiza un camtao en BU enclinación 
Urano:-' a anaónzar primeramente lss éerterbacioneg debiciac ab ooe. 
V.m.s.a Electo pri soa. 
.1 incfenacidn de u.a órbita geoo^tacionaria ideal con relación, a la oclip— 
• o . 
t i c a ye mmliono f i j a en a=ó3>i5» gomo ea período i r b i l a c dor ijaciónte oa peguo— 
ito comparado con ei pernodo de rotación, de er, t i e r r a a l rededor dtélite ej,00que, 
podomofí admotcr un modeio oedreco eme consisao ee euponer que' l a uiasa de0 sato— . 
lito., *<i, »"o rooarto uíiiiormomente .eobre su órbita, J. orinando ríe una oacoció da 
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anilla alrededor do la tierra. ¿1 modelo de trabajo va a eer coto anillo, atrai— 
cío por un punto -fijo l;:-js.no (aol), alrededor del cual aa encuentra girando en 
una órbita que supondremos circular y do carvacterísticas: 
r = diotancia al eol = 1,49527,10 ni 
+ • •
 t x - , - -, -, -,0^0 ,^20 3 -2 u= conetanto gravivatoria dol sol = ljjVfao.10 m . s 
Es decir, disponemos do un punto; (el oolj, do un plano,, (la eclíptica}; y do un 
anillo ¿girando alrededor del sol y dotado de una velocidad angule.r ali'ededor de 
30 cu ajo que os, la velocidad angular del satélite alrededor do la tierra,(váa 
F_i£ura 3»3'4) Se decir, el anilló poyes un momento angular L = ¿1 , a oa. 
Para cualquier posición del "anillo ecuatorial" determinada por ol día dol 
aiio o por el ángulo central,o¿ jouo forma con la dirección del punto. Aries,1! 
c 
actúa la fuerza gravitatoria eobre todas las porciones dol anillo. La resul-
tante de estas fuerzas eo la que lo o"blig'a a describir se órbita alrededor del 
sol. El momento resultante, le hace variar, su momento cinético o este momento tien-
do a alinear ol ojo antoropoeterior del anillo (viwto deedo el aol) con la di— 
rección del «ol¡ y por tanto, os nulo en loe equinoccios y máximo en loe eolu,—-
trcioo (ver Fierra 3.3»ia)» Cualitativamente eo obrerva <: ue cete eara actuando 
•í.;obre el anillo, le o;:•••'••• ?ovia un: praceeión giroacópiCa que tiendo a llevar la 
ala:-ceión del momento aixguiar hacia la ai rección del momento de las fuorsaS» 
;ar:., el cetudio cuantitativo utilizamos el Principio de D'PQloriibert., in-
traduciendo l.'¡ñ fuerzas inercie.les al considerar como fijo el eje sol-anillo» 
Jll desarrollo as va a Ji.' cor on tres faoo^s una primero considerando sólo ol sol 
y ol anillo,, una segunda añadiendo la ro foro no xa. de la eclíptica, y. una torce-
ra añadiendo- la referencia de lá tierra-" 
Ifi J'aae. ; ¡¿omento que actúa sobre ol anillo en una posición arbitrarias 
Kjen de referencia fijos: 0 Í? centro del anillo 
OA = eje anillo-sol 
OY = ejeJ. OXX 0'¿ formando triedro a derochas 
a.^^ 0¿5 -- eje perteneciente al pleno qv.o forman la li~ 
L\, 
• * 
> 
5vL 
noa sol-anillo y el ojo del anillo,y esi 0JÍ 
Solamente aparece un parámetro, que aa el ángulo 
entro el momento- cinético L y el eje 0Z 
.. c 
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i *L' ~^ 
/ M 
<c— 
/ M 
-= '^5_!fJ. 
í í í í f iu i t^ e v i d e n t e , p o r l a ¡ j i n i e t r i a do.! "probleaia 
r e s p e c t o e l p l a n o XOZ.j que- l a r e s u l t a n t e do l a a 
í u o r ^ a a o r; t a r i a un é l y o í momento l l e v a l a d i -
r e c c i ó n , .do 1 oj o OY y o I B e n i i d o i nd i c 3 d o . 
í-Jiondo. ~--~ l a maya p o r u n i d a d de l o n g i t u d , o l 
júoiaonto, do IÍIÍÍ ÍUCXK^U g r a v i t a t o r i a ^ d e u n o l e -
i;. 
mon to miliario on i¿.—'-— 
. s _ „ . . „ _ ! _ ' .
 c 
( r - K l « íjiDilVOOOfi s ) o 
\, y ol do las fuerzas inei'cialos (centrifugas). 
II 
~~~- (2 
— s v2 . (r+a- aonvooosB.),a,;-enwsenq.'-m 
pero disDonomos do l?, rolaeción r w( = /- do la órbita siaerea, luoa'O fíl ¡aosnen— ts r 
3. 
to resultante será., con la hipótesis de -4:1, desarrollando en serio y rotonien— 
do acsámente el primor tlrmhno, , 
• 
/
2*rr' 2 . - • 
-, U- -'••- a 
.{_m;Kn ) . a . d\£> .-= £j —-.-.— aen f l cos f t 
o r 
. . r, d ^ ~ r ¿ í o c t o d e l tnonionto í Aunque p o r no s e r u n s i s t e m a i n e r c i a ! M = •-— +• tú., L 
* . d t J 
• n o s o t r o s u s a r e m o s - dL y a q u e COf L í=<i)L>sen i í j c v a l o r m e d i o a n u a l d e M 
d t 
H i ol anillo no tuviera momonto ciñó ti 00, lo aparecería uno, do o w 0Y, 
OUSJ lo «corearla al o.io OZ, (Kabí x'omo s dol ojo dol anillo siempre quo quera-
)iil~lo), "oro el anillo tiene un momonto cinético, luo-'o ol "par tenderá. ¿\ VÍ? -
c--On y no on UJÜUUÍO, iAicj._i.ij.aiiaose ¿.u.ci^, J.L? p .a o v..u¿ie »->o c U I Ü J l o c,aa- ^I e,._, siein~ 
pre 4- a 1.-, J.a punta del vector L o-escribirá uau,. circunfex^ eiioi.-í do eje (j^ y el 
vectoJ- J_Í cie¿3cr_-_ijir-^  t-l conocido coÍIO t^C' p.t.*.-C'*.'i-?.i.uii r.n el estLLU_X\J de ¿-^axó^jcopoo» 
la \a3iocit-aci. anau.lar , 00 , con (ÍUO la pUiioa (.!_!.• j_, ciescx'ibe i»'5- c l lcu l lxoxon.o .La 
viene dada por 
P 
l-i = co A ' ' 
p , . 2 
VtvÍJ-
3 / 
2 3 
r 
son 3 o o s ^ O O S j i 
í 
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1 : — J'.J . '•!• - V J O 
3 A1 
00 T, — •-• '.son a 
p ¿
 C 0 V p 3 y 
23 Faso ; Paso a l a e l í p t i c a como r e f e r e n c i a , 
Yo. 'aemoñ v i c t o que no v a r í a con e l t i empo , con l o que el ángulo 
ouo forma e l v e c t o r L (o jo da.i d i s c o ) con o l p l a n o JL a l o jo a o l ~ a i i i l l o ce c o n s -
t a n t e y v e l o 3 . 
La i n c l i n a c i ó n , i í de l a n i l l o s o b r e l a e l í p t i c a os o l ángu lo quo íorraa 
e l v e c t o r h ( J - a l p l a n o de l d i y o o ) con l a "perpendicu la r a l a e l í p t i c a ; (vóaao 
o l d i b u j o ) 
y. 
l o o 
0 e o s » sento 
0 —sen va eos y 
x 
y 
2 
y 
2 
1 o 
o 
o 
o 
coste -se?» 
senVj cose 
• I V T T Las M a t r i c e s do cambio : do o j o s sol!; como puodo vo ree a l s o r un ¿jiro de á n -
gu lo v3 aaaxdodor de CX 3 OX' 
Ahora i n t r o d u c i m o s l a d i r e c c i ó n do i pun to Ar ioa p a r a e l i n s t a n t e coneido— 
rae o r-
• % • 
0< 
.1 _-. = i. CÜO X ' " ' $ - • 
°4» \..--"r"r"* A v - B 
AJb =j 1, s o n p - -1-; G o n J son(J¿-'*'-av.J 
c o t a &.0 ±a r e l a c i ó n iiuutainoíital e n t r e e l ánguxo auxilio,r j? y l a s coordenadas d e l 
a n i l l o oí^'r',. Se f á c i l comprobar que e l paso do o j o s OX--Y'Z'a OA'* 'V'>'¿¡'"\\¿L c o n ~ 
Sí ie t ido en un g i r o a l r e d e d o r do C¿5'= 0Z"# que., po r t a n t o , l a o m a t r i c e o do cam-
b io de a j e e aon <f 1 ) 
v r í í 
a" 
e orí OÍ" eoec*' O 
O 0 1 
x' x
J 
• y ' y ' = 
a' s ' 
o o '-í oi Kt' n P( 0 
senc< cost< .0 
0 0 1 
y-1 
aV: 
• J 
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—OOíiW. C U S ¿^ 
sen tó 
-"'•l'.-uloir-o.'.: l:-ifí v--í.ri .'-'.CÍOÍI;.!CJ c o n o l t i e m p o d o i * y jr**,'". 
di. 
d t 
L . cor. i ' -
.L 
<• •*• v i -í ' U 1 tti.K / 
d t d"bi¿ ; " 
0 , , i.- i, ~-L L 
u o . 2 
y 
d i ' 
d t 
ÓSL 
d'b 
h ñon i ' 
d i ' 
d t 
, 2 dL 
J. 2 
Ah - 2 2 
—L s o n i ' ¡5011 A** f" l ícos\£ coHftí) — iví e o s \A aon cc'L.fjen i ' c o s j i T 
AC 
\ PI-
COS P PC 
2 2 
L s o n i ' 
Gíii'l Í'(JOfj(of—Jlí) 
e o s ñ J-' 
COo i 
e o s p 
2 
M . ~ 
3 ü, 1¿ a 
—~— s e n a co.o 3 
D J 
d:' ' 
d t 
áSL 
d t 
3 yU-
LUÍ* 
3'" A 2 , , 
2 3 
d i ' . díY ,.,, -
 L „„ . 'di).* dar 
O. U CL U U, y Ü, V 
v a r i ñ c i ó n e f í e-on p o r i o d í c a s
 ? do p e r i o d o a n u a l , p e r o do v-'-iloi* m e d i o n u l o e n e l 
p3?:í.i!ier oa..O- y no nuj o un H-1 •rr.f.-gui'idoí 
G. G 
á 
ü.t 
i i ioaia .-.-nua! 
O 
? - 0 , 0 7 7 i 'uoaia a n u a l 
:>/,i V. t i L x L vJ 
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i'-- ¡?--.I¿?.P, I n t r o d u c c í ó n da la. r e f e r e n c i a t i o r r a . 
1 'Vci l iento ;3G ot>tienon l a a m a t r i c e s do oüízíblo do 
x'Wx"1 »
 u, c j ü 3 } pu.ofj r e s u l t a n ds un g i r o d e l p l a n o üXH¿i" a l -
r e d e d o r d o l e jy GA" ^ OX" ldo un ánau io £' i í^uai a 
l a i n c l i n a c i ó n d e l oouvdor . 
x í l X 
, y" 
.y" = 
ÍS ' 1 /J 
en e j •: 
T
~' 1 0 o 
0 COÍJ H—sen £ 
z " U ~rí o ríe o o:s£ 
Jil v o o t o r L t i e n o p o r coiupoiiontoo 
-.-.••.: n i ' ••.•cnííT 
¡.m C-,JÍ"JG' ' ' L = L :;•'•; 11 £ COSA. ' 
coe i ' 
JO vvri if l o a r á n i a a aoirs x,¿u.:J.daíio3 
1 0 0 
O C O o c — •i ' fHc 
O—3 e l l e '"CO ^ C-
—íiOn i íioU-íi. 
;.'C'íi r c o í i j i , 
C o;'J i 
Í.ÍOÜ Í CÜÍj J L 
CO;í i 
1 0 o 
0. eos8—i'jonf 
0 aoní. c-oi'.'i 
r'j'.jU i .GO, ' ; - Í \_ 
• -:-;í~.-n i'Eion.<rL* 
coa i ' 
- ^ ;*n 1. . :¡cíl 
;JOÍI i . cos-O. 
COÍ3 i . 
í.-1-/ 
1 0 • C 
• • = | 0 Ü O Í Í ,a;n£ 
O'-.ícní oooí 
-'o lí :3 3 ;IÍ:'.:.OÍ..!;Í oi> to noso 3 l í . s ocuacionor. do corabio.'? da OJ«T¿ c o l .a e.jeo "t ie— 
r?a:d' y dio l-'ñ 3 no^uíjdo;-; o± CJWÍJÍO i n v e r s o . Tan ¡r:Olo ñora i n t e r e s a a h o r a l a o— 
cuacióio-í COR i = OOÜ i ' , ocmÉ-i» ÜOÍJ iCcOHJL'./jens. 
ene d i io iYmoiada no .y da • 
d i 1 
d t • riOTt i 
; r^on i 'cofj í-- eos i ' ooa l l . GOIIS—-. •físen.i'¿oniíTfíe.ní. 
d t ' d t 
y :';3 aufj'íiivainioa —™ y ---r ootonidas on la oogunca laso, no o cuo&a 
d t d t ' 
- 1 
ñOÍ~I ? * _£.. Gür" 
^ "sen i ' c o a 5—coa i 'oooXC son EJuoni ' RO3I£(OC—JL^+Ssoni* coñi'oon.jL'.. 
-raen £.son (<X--fi-' > (2). 
Vamos a h a c e r a p l i c a c i ó n numérica p a r a e l caso; de ó r b i t a e c u a t o r i a l 
i'-= £ 
ji* = 0 
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— ,= - ~- —/-.—- ;K:Í . i ;-.on ¿ V ^ - J X ; = - J_ , o , A1 ¡j-on 2 o< = - 0 , 3 c o n 2o¿ --- ---—-
c . t 4 3 •••'ilO-
7<J:;:OÍ'J cuo;";. i ; :!'!)ort: i r lo OÍ: i-5, ovo o."-, o.-.; l a n ^ u i i o i a t o . r o p r o ; ' : a n t a d ü aquí . 'ooroc on 
d i 
• _' > • *..'-•- i í i . L \ _ ' i ' . . , l \.>. •• _!_'-•• , ^ » 
Í.J- tj 
•• • -- • • • *-~- • I ,- - -l '"/ ' ' o í-ir-*° -v -; ' •-•- M-° -, - i r ° 
•Jl . l'i^.CV T.'iO:-" ( : , ü j _ : Oi.-'.-'.,j.O/; I . U . - O Í Í U : : . . ! '..-C'.Mti 1 - ¿. SI ••-- 9 U —> 1. -
 L " ) .4 ) - i l " )^ 
•ry - - 0 , 3 3 ..ors 2 (c<—K ; - 0 , j 7 son £c--.5 ) ~ : '— 
U1, PAO 
-;sto 3Í; o í oa^o col imado coi.K) in:'.o doifó.vorablo, y pa ra él, tunomos una d o r i v a 
í'iOf) 1 .'i Ca" 
U.-L 
modia 2tT J d t 
1 t¿X\' 
JJo u n a XOTV.I': c;o!-iuj.títiíi:;ynte ¿rcnoral, poo>:nio;.5 o0 i,tíiier ol "valor taodxG en.ual de • 
' d t 
a p a r t i r do l a o c u a c i ó n ( 2 ) 
U. X 
d t 
3 M- ROÍI i 'eos 1 iifíen.íiTtses£_. 
nicd.ií?, 4 . ^ 3 :--on l 
y a h o r a , íiqrcoicii'iando i'^f y /aiEjtituyendo valorea nuíaoricos obtenemos 
2¿ s o n A. ,-0,11 . . 
ira^aia son 1 
d o n d e no a quoo'.a . í jurititu.iieíi 'o.n f u n c i ó n d-;¡ l e . s • c o n d i c i o n e j i n i c i a l o y en o j o s t i e -
r r a , , qu.o la;? e x t r a e r l o ; ? á o l í5Í;¡'boj;io. f l ) 
1- coo £ íjon £ _ -
t^n.7 t.-; SL ta; i ae r i i t , 
. 
a o l q u o p a r a u n o s i y i l conocido.; . ; , c o n e s t a e c u a c i ó n c;; c a l c u l a J l / y n u s t i t u y o n -
do en t:¡i a n t e r i o r i_ y'A'o.btor.droi.-iou l a m e d i a .vnual de d.orivci 011 i n c l i n a c i ó n , q u e 
Qti o l v « l o r a p r o p i a d o J»;SJ:ÍI u n o t i tud í .o da u n t l o m p o , r:in c o i T o o o i o n e n no monor de 
un ano (do l o c o n t r a r i o n a d'ibcpiaino:: usar la media anual s i n o l a o c u a c i ó n ( 2 ) ) . 
-
3 . 3 - 2 . 2 I n f l u e n c i a do l a h o r a do l a n z a r á o n i o , V e n t a n a * d - l a n s a i ü i o n t o , 
j .a h o r a d e I s - n s a i n i o n t o i n i l u y o o n i l y p o r l o t a n t o o n i t ' y coili o l i o 011 
ls- --•- . jJara un dia aa.do, oaraotoi'isao.o con un LV= 0,9'J63.n ^ii-iti dol día ü.a'l 
U'l i"::od.i a 
a n u a l - . , ' . . - „ . , ' . , 
mío trac O Í 2J. de ÍL&Xzo ycxr on ¿jraaosjy, ±ara una Dnyeccion njaaa por Je longitud 
quo dob'^  ocupai' ol avabólito, Y u.. x*a una hora local H de i í v /oco ión , la a^c o rasión 
o 
rejcta on l . ; inuocoión (con una poquoria inclinación) viene d¿!d:>. por; 
Sí•- O09^o3.1 1i» + -f- -í?.II 
o. o • 
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viniendo H en horas (hora local) 
o 
A on grados (longitud Esta) 
ti ©n días después d&l 21 da Marzo . ' ' 
Xi. on grado s 
Para si caso más dessfavorable, con una i = 2 la --
dt 
©ata comprendida ©ntr# 
anual . 
«0.285°'año<l Q 1 D
 ^ d t M d l a < + C ) 285°/a f o 
anual 
y su va lo r v i ©na f i j ado por A, a s í qua? para nsantanarss §n un v a l o r muy peruano 
de •r-
dt 
,el dia, la hora, y la posición de inyección» deben cumplir unas res-
medif -v . 
t , anual . -\ ,, , . . . /,„ 
trxcciones, Puesto que A .viene condicionado por la tnisión, tansolo nos-queda 
jugar con ©1 dia y la hora. Un análisis rápido, de las posibilidades óptimas nos 
relaciona la hora con el dia elegido. Como ejemplos? tenemos que 
Para el dia 10 de Enero la hora más aproplada.es 
H = -~ ((0,983- (—91) + 15j- +• 55 lla s 5í-e el mañana 
-
Para el día 25 de Abril seria 
H ' = — ¿(}983»35 5 +1)~ —3 h2 las s 40 de el aardd 
o 15 
Para el día 29 de Agosto seria 
-1
 /rt rtQ, w , , nCN ',-, • i.Ji.wJm •, •',' •' ,. H = --= (,u,yo3.ioi »f 15A- -11, 5 1<= 30 del mediodía 
o J.5 
Etc. En cambio, la peor hora (para este ultimo ejemplo) serla . 
= r-r \90 - 0,983.161 - 151)- **• 5?5 6 30 de la tarde 
H 15 
Una vea calculada la velocidad media de deriva, habría que superponer las 
componentes periódicas ligadas al movimiento de la tierra alrededor del sol. 
Para un intervalo de tiempo pequeño, la inclinación es una función casi li-
neal del tiempo, con pequeñas fluctuaciones oscilatorias de periodo de media-
raes y medio año:. A largo) plazo el eáfeoto> es cíclico, con un periodo da alrede-
dor de 51 años, según se menciona en las referenciasÍ 
~ D Bxonwsr 
- í£ RAllan 
3.3*2.3. Efecto de la luna» .. .. 
Las perturbadiones de una Órbita geoestacionaxia debidas a la luna son 
mucho más difíciles de evaluar* En pr¿íicipio¿, puede aplicarse el mismcr. 
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dimiento que para el sol, aunque ahora —••=;Q,11 (x= distancia luna-tierra) y 
T 
la simplificación de considerar sólo términos de primer orden en el desarrollo-. 
en serie, dará una menor aproximación. Por otra parte, la linea d© nodos de la 
órbita lunar tiene una regresión de unos 20 /año; y, en consecuencia, el x>ar per-
turbador cambia, dado que el ángulo entre el plano de la órbita de la luna y el 
plano do la órbita del satélite^ cambia. La perturbación imputable a la luna/ 
OH X V *" 
ció de primavera puesto que entonces -P--0, y es en ese momento que el ángulo en— 
X£?> fcJUJ_J,jJ Vtl t>«. y «i SbiL UttXílU — lJ 9 l^UO-lUAU.* J ¿t, *Vwv J CwL CS-il^LiXtJ. t í i l t/A £j X t t o 0 4 7 0 1 OCl-3 O.© i t t 1 U W 
j^dar^ o u9 x.yo^ /, mAüíiv-ríts quí? .¿Í_ ~ xow oyuinrc* ¡3QDJ7ÍJ «jumo u6 J.« y f o* vOxl J.a ÜX™* 
pótesia de que el lanzamiento será en esa época \verano ft>/> nos encontramos en 
el caso más ventajoso durante los pnsieros anos de vida, aunque al .cinal de és-
ta, ya estaremos más cerca de las mayores perturbaciones. 
Adifiitiendo que ol nodo ascendente de la órbita lunar estuviese ÍÍQO, luera 
eüiX= 0 o eüií-a loO durante i>oda la vida prevista del satélite (5 anos)$ y 
considerando tan sólo la primera aproximación como ya hemos indicadof podemos 
aplicar exactamente el mismo razonamiento hecho para la influencia del sol sin 
más que cambiar Í03,valoras:numérioo3 del sol.por los de la luna, obteniendo dos 
limites, uno superior (para SL=* 0) y otro inferior (¿V» 180 ) sin más tiue sus-
tituir. . 
^ A u n a 
r = r _ 
luna 
¡r 01 ACP c ic" para el caso primero 
' ' — -'J ^  pa3..a el oaao segundo 
hecho lo cual en la expresión 
,, _ 3 j^__ sen i*eos i>e8n.fl.<'a9n£ 
anual 4 , 3 sen i 
di 
dt 
I M Y 33 L 
se obtiene 
Pag. l3"7 
di ,, sen JX. * agrados 
dt media sen :i  ano 
anual 
Cap. 3»3* - 19 l>is 
) 
en e l I a oaso V=-0,31 
en e l 2 9 caso k= 0,16 
l o que conduce , p a r a e l ca so roas d e s f a v o r a b l e en Jt*comprendido en l a a mismas 
h i p ó t e s i s de i =• 2 (Véase 3 » 3 . 2 . 1 ) 
0 , 6 7 8 ' a n o p a r a Jt. = O ( l ? o a a o ) 
media ~" 0.469 año p a r a .ri = 180 • (2&caso) 
anuaic 
Nosotros tomaremos un valor medio 
di! 
di 
dt 0*575 1° Que hay que añadir 
al valor debido al sol rrr\ ,, = 0,2Ü3 para obtener la velocidad de deriva to-
dt medie 
media, 
anua l 
 
tal poi* eí'ectos gravita,torios lunisolares 
di 
dt 
v„ 
=3 0,285 + 0,i>75 = 0,86 ano 
me,ia 
anual 
total 
Hotemos que la perturbación ejercida por la luna es doble que la del sol. 
Realmente seta superposición sólo es válida porque se trata de psquenaa incli-
naciones, pero coincide apreciablemente con los valores encontrados por Alian 
(Referencia 3 ) por un procedimiento distinto. 
Admitiendo esta deriva media de inclinación para la órbita del satélite 
llegaríamos a una deriva al cabo de los 5 años de 4,3 si no se hiciera ningu-
na corrección. La misión, por consideraciones de la imagenf requiere un posi— 
clonado mejor de _* 1 on latitud, luego vemos que es preciso prever,correcciones 
que sjantengan la inclinación dentro de eafe m&-Tgen. 
3.3-2.4. Corrección de la deriva do inclinación. 
La deriva de la inclinación de la órbita que resulta de los pares p 
perturbadores ejercidos por el sol y la .luna, puede corregirse por medio de 
propulsantes que comuniquen al satélite impulsos que están orientados -perpen-
dicularmente al plano de la órbita» Estos impulsos se aplican normalmente en 
el nodo ascendente o en el nodo descendente de la órbita, pero para eyaluar los 
impulsos necesarios, vamos a suponer que se aplican en puntos de la órbita que 
están sobre el diámetro perpendicular a la linea de nodos, de modo que se. opon-
gan a las fuerzas perturbadoras. Si tíos ceñimos a valores medios calculados 
sobre un año, el par perturbador medio (por unidad de masa del satélite) tal 
como se calcula en la sección 3321 (23Fa.BB) tendremos 
M = M • 
eos v? sen &{ 
—cos «? eos o( _ 7¿—™ sen i'sen («¿—¿iT ) ) 
2 r 
eos i seTx ^ v^  
-eos i "eos oí 
sen i- eos* \GÓ—-o.) 
2= 
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2 
a n u a l r 
2 :> 2 
iá , . — ~ i—— sen £ . eos i. iiieaxf ¿ i 
a n u a l r 
J ÜS, . 2 ~ 
>j. ,_ ,uz_. a e n £ ^ eos € = 61» 4 Ja »s 
^ J I T i l %•% -r^ ' 
s o l 4 3 
r 
 2 
l u n a 
(B& ha toñíado un v a l o r medio de fi = 23*45 ) 
luna 7 J > 
El procedimiento a emplear es igual al da las correcciones en.longitud. 
o / „ 
Suponemos una d e r i v a juaxema media se - 0 , 8 6 ario, que e regcremos p o r l a v e n t a n a 
o 
do lanaamsento, y suponemos que, una vea posicionado oon i = -f 1
 r se deja que 
derlve durante unos p8 laeaea con uo que alcanzará una onciinacf2n aproximada 
a 
de i = - r , enuonces, medianoe el suuseslema de punoaaje, se ce comunica un 
dmpuiso por jaento de los motores da ubsrocena^ que vamos a oaecularr 
SI par suministrado por ros dmpulsos de corrección vace a.Av¿ y para que 
la corrección sea compdeta rele ser uguas a e.T seenio n el eaempo duranre eu 
• 
ouac el satélise aeoe estar maneenido poslcionado. El ompulso gmooad que perad-
t 
oe corregar lurande esos ar meaes ia oncsinacnan, resuima ser 
a Av
 = l u - T M ^ 6 i ' 4 - 1 0 5 > 7 WB"1 
Ífosva a requerir efectuar dos correcciones, una a los 2,5 años, y otra a los 46" 
lo que nos neva a un consumo cíe propulsante . 
m = 2.¿iv. ¡p-—: = 2'105,7- -'-ihn = 34,46 kg 
podríamos asustar más el intervalo de modo a poá^r efectuar tan solo una correc-
ción de inclinación, pero, por las solicitaciones de la imagen, nos vetóos obli-
gados a e£$ctuar dos, asi que lo mejor será repartirlos iaás uniforzae/nente a los 
1,7 anos y 3?4 años, con lo cual sólo necesitaremos consumir un impulso 
A 1,7.365.86400 ¿. „A -1 
4,¿i64.iü' 
lo que nos da un gasto debido a las correcciones de inclinación, m , de 
A M s
 n 8* «375 m . « 2, /Jv -—r. 2.7oyí/--™™~ = 25,43 kg 
oX 1 ¿¿UU 
Jfotemos sue este eonsumo oe casi i veces superior ra lue eequieren nae sorreo-
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clones en longitud. De cualquier modo, queda claro qus la velocidad media de 
deriva en inclinación no tendrá el valor indicado más que durante un breve es-
pacio de tiempo, durante el lanzamiento, según se elija la "ventana", es decir 
cada día no existe más que un margen estrecho de tiempo durante el cual puede 
ponerse en órbita el satélite. Incluso puede disminuir este intervalo de tiem-
po y llega hasta desaparecer totalmente si se desean cumplir otros requisitos 
en el lanzamiento, por ejemplo, si se tuviera que conservar un cierto ángulo 
entre el eje de giro del satélite y los rayos solares, etc. 
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4*1 INTRODUCCION AL DISEÑO. 
En el apartado 1 se han presentado los requisitos que vernos a imponer al 
IMYEL, los cuales vienen condicionados por nuestro interés en satisfacer las 
misiones encomendadas. 
En el apartado 2 se apuntaron las posibles soluciones que cabia conside¬ 
rar, partiendo de un análisis de satélites semejantes, generando un abanico -
de grandes opciones. Se acabó dicho apartado segundo, concretando y definiendo 
el camino que debería ser seguido en el diseño de éste proyecto, presentando -
una solución nominal o solución ideal de trabajo* 
En el apartado 3 se ha hecho un detallado análisis de la dinámica órbita^ 
la cuál, junto con los condicionantes que añaden los diferentes subsistemas -
que se tratan en la parte 5 ¿e éste proyecto, comprende las solicitaciones que 
el medio impone a nuestro satélite. 
De ésta manera, a partir del conocimiento de los requisitos globales que 
inciden sobre el satélite IKYEL (unos impuestos por nosotros, otros por el — 
medio), se va a tratar de diseñar en éste 4iaPa*"tado el vehículo que satisfa_ 
ga todas éstas esigencias. 
Hay que comprender y no olvidar, que todo diseño es implícito por natu-
raleza, y por tanto, al estar influidos los requerimientos por el vehículo y 
viceversa, el que aqñí se pretenda pasar directamente de requisitos a diseños, 
implica que éste es el n-ésírno intento de diseño que se hace, y que los requi 
sitos se han calculado para un diseño anterior (n-l), y que, en tanto en cuan 
to no haya gran diferencia entre la nueva solución y le. anterior, será válido 
éste tratamiento. 
Limitaciones de espacio y tiempo coartan para la exx>liaación y seguimirn_ 
to de cerca de todos estos pasos intermedios, debiendo de ceñirnos a la suciii 
ta mención del diseño de partida inicial (sistema modular desplegable), y^a 
la descripción del diseño nominal que denominamos primer diseño porque real-
mente corresponde al primer diseño general de trabajo quedando marcada con él 
la ruta, mas o menos aproximada, que nos llevará al diseño final de construc— • 
ción del vehículo de vuelo. Con éste primer diseño se tiene un modelo mas o — 
menos exacto del que tendrá la solución final y con él se llevarán a cabo los 
ensayos en laboratorio de la definición y perfeccionamientos de los diversos -
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subsistemas que irán a bordo, asi como de sus interacciones, que siempre son la 
dificultad del diseño. 
Con los avances de la tecnología espacial, parece inminente la puesta en 
servicio de módulos normalizados para el diseño integral de satélites ya que, 
a pesar de que disminuirá el rendimiento unitario (por cada elemento), debido 
a la obligada generalidad de funciones, el ahorro en estudio superará con cre-
ces la pérdida de características. Pensemos que un proyecto del tipo, del IKYBL 
requiere un enorme equipo de técnicos (del orden de la centena entre ingenieros 
y técnicos, trabajando en tiempo compartido, como es usual en estos casos), y -
sobre todo un dilata-do periodo de tiempo que suele pasar de los 5 a-ños, y que, -
en una tecnología tan revolucionada como la espacial, exista un gran desfase en-
tre los adelantos de que se dispone, y las técnicas que se utilizan, ya que no -
es posible ir adaptándose a esta evolución de medios disponibles por considera-
ciones econónaicas y de planificación. 
Una vez que sea un hecho real la disposición modular, cada nuevo proyecto 
requerirá tan 30I0 el desarrollo de la carga útil (y no completamente, pues cá 
niaras y telescopios podran ser también comunes a varias misiones), y, claro es_ 
tájlas interacciones de ésta carga útil sobre el funcionamiento de los diferen 
tes subsistemas. 
4*1,1 Principios básicos 
El diseño de un satélite del tipo del IMYfíL requiere unos estudios complef. 
jos y profundos si se quiere llevar a buen termino los objetivos propuestos, te 
niendo en consideración los requisitos que actúan condicionando este diseño. 
Básicamente, este tipo de satélite esta caracterizado por» 
~ sus dimensiones» masa y volumen 
- su órbitas geoestacionaria 
- su estabilización» según tres ejes, por chorros de gas 
- la conplejidad de las funciones que se han de realizar abordo durante toda la 
vida del satélite, lo que requiere elegir (con las dificultades inherentes) 
tanto desde el punto de vista técnico comotecnologico, soluciones 4ue satis_ 
".'
 r<fagan de la mejor y mas económica manera posible los susodichos requerirnien 
tos. 
Los estudios llevados a cabo sobre el satélite han permitido determinar 
opciones y elegir concretamente una serie de elementos que forman el'ouerpo de 
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partida del diseño«Sinembargo en ciertas áreas quedan abiertas todavía una 
gran variedad de posibilidades. En particular en \o que se refiere a las de 
pendencias satélite-tierra, apenas si se ha fijado la frecuencia de los en-
laces radioeléctricos* 
Siguiendo la practica normal del diseño global de satélites., el vehí-
culo se ha desglosado en un cierto número de subsistemas caracterizados por 
una función especifica claramente diferenciada: 
- Radiómetro. Contiene el equipo de toma de imagen, principal objetivo de -
la misión y principal componente, en tamaño y masa., del satélite» 
- Estructura, Soporte -resistente para las fases de lanzamiento e inyección , 
y plataforma de rigidez para el funcionamiento normal durante la vida acti 
va . 
- Telecomunicaciones* Engloba todos los enlaces por racroondas del satéli-
te, comprendiendo tanto les trasmisiones de imagen como las de servidum-
bre (telemedida y telemando), 
- Alimentación, Sistema generador y distribuidor de la energía que consume 
el satélite para el adecuado funcionamiento de sus equipos: potencia eljjc 
trica,y potencia nuclear, 
- Control térmico, Ambientación rcla_jfciva a mantener los diferentes órga -
nos críticos del satélite dentro del margen de temperaturas que SVL cOTvec_ 
ta actuación requiere, 
- Control de actitud. Encargado de estabilizar y mantener apuntadas la an-
tena. y el telescopio, hacia la tierra, y el eje de giro de los paneles — 
solares paralelo a la dirección Norte-Sur terrestEe. 
Todos y cada uno de estos subsistemas vienen desarrollados en su ca_i^ 
tulo especifico del apartado 5 ¿e esta obra. 
Por otra parte, existen tareas que se solapan entre varios subsiste-
mas, tal como el comportamiento dinámico de todo el vehículo, la geometría 
de masas y volúmenes, la flabilidad,, etc. 
Muchos otros campos o áreas de estudio cuya influencia es considera-
blemente menor, en las posibilidades de la misión, no han sido objeto de 
estudio especial y tan BOlo se hace mención a ellos en el capítulo corres-
pondiente. Nos referimos en particular aj 
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- el equipo de distribución eléctricas convertidores, adaptadores, cableado 
general, etc. 
- ©guipo pirotécnico de loa mecanismos de despliegue» 
- particularidades de limpieza necesaria con vistas al montaje y manejo. 
- calidades necesarias en fijaciones y conexiones, 
- montaje e instalación: tolerancias. 
- etc, etc. 
4-1.2, Diseño primitivo. 
Desde un principio^hicieron una serie de elecciones mas o menos funda-
mentadas, y que ieberian ser corronoradas eurante ei deserrosoo deo sraba-
mo, La pr,mera de toras nue acmrtor;que sa pranaeorma estaroa esdalitrzada 
en sus pres eaes, to cuaf, y da experuencaa sancfonara este aserto "es in-
euituvo para un satolcte geoestacionareo de soma de rmágenes de la "eerra1,1 
vnmenso en sa correente generan que prepondera ioy dna de construrr con 
la máxnma snoependencra para paliar eq mayor problema yed diseeo (las inre— 
raccáones), se pensó en un sistema modumar expensibme. 
Como se verá se erata se una imea le partida, y por tanto,con solucio-
nes faomas de rrgor en atgunos de sus puneos, 
A oonsdnuación eamos una sdgera expntcac,ón de esta primera concepción , 
la cual se representa en sa Figura a*e» en BU posdceen replegara ce lsnaa~-
maento, y en pa s»n. en posacign ae funceonamuenso, 
El saeéllae está compuesto por fres móduios o elemento unidos entre sí 
mecánEcamente por medio de mecanismos panmogrlficos de enteras. Para esee -
mecanismo nenemos! 
o j 
Sea n el nfi^articulaciones intermedias (coincide con el nQ de "barras -
paralelas entre sí). 
Sea 1 la longitud de una de las barras 
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iv * y = cte « x^-
En nuestro caso queremos x0 = 0,1 ra, x-i «= 1 m yi = 0,25 m lo que nos — 
conduce a las siguientes posibilidades 
TL l(n0 y0(m) ©0 (ü) e2 í0) 
1' 1,03 1,026 84,4 14 
2 0,56 0,557 84,8 26,5 
3 0,417 0,415 85,4 36,8 
4 0,354 0,353 89, 9 45 
Elegimos el caso primero por su mayor simplicidad aunque requiere un re-
corrido por la corredera muy superior a los restantes casos, 
1 flejes 
1 tope 
[cilindro 
3 m¿x£dO 
4 ^gnal guía 
En el esquema anterior se representa la. guía que va unida a cada módulo 
(realmente hay dos;"j#untas por módulo corno se aprecia en la figura 4*1» para 
absorver los esfuerzos trasversales)* A la derecha se propone un sistema de . 
fijación del cilindro guiado, en su posición final definitiva a base de una 
válvula antirretorno constituida por dos láminas elásticas (flejes),' 
En la parte central de unión de las 3 parejas de tijeras no existe más 
que una guiel tubular interior por la que deslizan les estrellas al extender 
se las tijeras debido a la aoción de un dispositivo de aire comprimido. 
La barra tubular que sirve de guie central va unida solidariamente a la 
estructura del motor de apogeo, y el mismo accionamiento que despliega los -
módulos separa la estructura del motor de apogeo (con la barre), y se pierde. 
En la vista en aleado de la Figura 4*1» se aprecia la situación del motor de 
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apogeo. 
Los módulos se repartirían los equipos en la forma siguiente 
Modulo li Telescopio y equipo imprescindible del radiómetro. 
Antena parabólica oradada de alta ganancia. 
Radiadores (parte superior e inferior del módulo) para la refri-
geración criogénica de los fotodetectores de infrarrojo. 
Sensor terrestre. 
ffodulo 2: Baterías y reguladores 
Sensores ;• (solar y estelar) 
Depósito de propulsante (hidraci-ha) 
Kódulo 3* Receptor — trasmisor de telecomunicaciones 
Equipo electrónioo de tratamiento de la información de a bordo 
Electrónica de control de actitud y órbita 
Depósito de propulsante (hidraciutia) 
En las Figuras 4».» y 4»2. se observa la disposición de los paneles so^  
lares en sus posiciones replegada y extendida, respectivamente. Por la par-
ticuaar". disposición de los paneles, cabria. una explotación del satélite aún 
en el caso de fallo del mecanismo de extenáión de los módulos, si bien se -
aumentaría considerablemente el consumo de propulsante para lfis correcciones, 
al ser menos estable y tener menos inercia, lo que reduciría la misión de 5 
anos a poco más de 1 año. 
Uno de lo3 puntos critícos de todo sistema desplegable o extensible es 
el de las conexiones eléctricas. 
En el oaso de los paneles solares, estas •uniones están, ya bien estu 
diadas y resueltas satisfactoriamente. En cambio, para las uniones eléctri-
cas entre módulos extensibles, poco hay, y muy poco se ha desarrollado para 
coiisogir uniones de alta fiabilidad y bajo volumen y masa. 
" Las normas de la ESRO son muy estrictas a este respecto y exigen un ca 
bleado rígido, todo lo más con algunas articulaciones o codos, que no supe-
ren los 902 en cualquier caso, y convenientemente protegidas. 
En nuestro caso se había pensado en una unión flexible mediante la uti 
liaación de dispositivos tubulares del tipo vulgarmente 1lameoo "matasuegras" 
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que, una vez extendidos, conservan tina gran rigidez, y sin embargo permiten 
una gran deformación para su posicionado comprimido. 
oables 
chapa 
(sección transversal) 
Debe tener curbatura a ambos lados porque al ser fijas las tangentes a 
la linea media (sea en posición reota o deformada), la deformación origina 
curbaturas a ambos lados de la linea medio, como se presenta a continuación 
para una de las mismas. 
\ 
i 1 1 i 
/ 
^°do este cableado iría por la parte superior del satélite (en posición 
de lanzamiento) 
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Esta disposición extensible "tendría una gran ventaja, y es que se nece-
sitaría muy poco propulsante para las correcciones de actitud que normalmen-
te, suponen un 75 i° de 3.a masa de propulsante necesario para una misión de 5 
años con corrección de incliaación de la órbita. •%! el caso de que no se requie 
ra tal corrección de inclinación este porcentaje se eleva al 85 o 90 ^ , po*1 1 
lo que, para un satélite con estabilización según tres ejes por chorros de gas, 
resulta evidente la conveniencia, a primera vista, de la utilización de un — 
tal sistema extensible» 
lía razón de este ahorro de propulsante la siguiente? 
Hipótesis de trabajo! 
Sea una componente la única variable (problema unidimensional)» 
Sea I0 el momento de inercia del satélite normal^ en ese grado de libertad 
Sea 7- lo e^ con!ento de inercia del satélite extendido, en ese grado de li_ 
bertad. 
Este valor se ha estimado a partir de 
t 1 ''*, 
-> 
YA—> 
*b- 0,7 kj^  <= 1,6 m 
II « H.k = 7*1 
o o lo = M.k o 
El par perturbador lo suponemos aleatorio y oranidiseccional, por lo que 
aun siendo evidentemente mayor en el segundo caso (por sstí1 una configuración 
menos compacta), no influye en las correcciones de actitud (que se llevan a 
cabo mediante realimentación discontinua controlada en ciclo límite). 
Sea MQ el1, impulso corrector que dan los microcohetes en el primer caso 
Sea 2MQ el impulso corrector que dan los microcohetes en el satélite ex-
tendido (Bl'. factor 2 es debido a suponer que el empuje no varia, y que -
la distancia (brazo del par) se hace doble). 
Sea A& el ángulo de tolerancia del control en ciclo limite 
Sea "impulsiva" el tipo de corrección que se va a hacer 
El diagrama de ciclo limite es 
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• A9 
-K— 
— £•& - _^ i 
de donde • A^o - _ M Q _ 
7*IQ 7 
¿0 El tiempo entre correcoiones será t = -—— 
á é0 
Aé 
ti B£SL. = JL 
A % 2 
Luego vemos que hemos reducido el consumo de propulsante en más de un -
60 $, y eso que hemos mantenido el nivel de empuje de los microcohetes en am_ 
bos casos, por suponer que ese ya era el nivel mínimo de empuje conseguible 
(problemas de los microcohetes a gas caliente), que si hubiésemos podido re -
ducirlo a la mitad, habríamos reducido en un 85^ el consumo de propulsante, 
manteniendo el mismo par corrector en ambos casos. 
De este breve análisis se desprende la importancia de buscar soluciones 
de gran inercia mientras se sigan utilizando los microcohetes de actuación — 
impulsiva. 
Además, no hay que olvidar el gran incremento de estabilidad giroscopica 
que se consigue oon la disposición extendida, que, aunque en este diseño de — 
estabilización según tres ejes no es aprovechable por seí-la velocidad de ro-
tación pequeñísima ca^ » 7>3. 10™-^  radianes por segundo, resultaría muy ven 
tajosa para estabilizaciones según un eje 
Este diseño primitivo no se retuvo por varias rabones, entre las que d__s_ 
tacan» 
1. El cableado^ eléctrico no seguía las normas impuestas por la Organización 
para el montaje y disposición de los satélites que ella patrocina, 
2. El sistema modular imponía serias restrinciones al módulo nc 1 (ver Figu-
ra 4,1.) que iba a ser el mas comprometido, me pudiendo albergar su parte co 
é 
0 
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rrespondiente a control de actitud (tanques de propulsante, lo cual ya arraT» 
ira consigo todo lo demás porque no iba a haber tuberías de propulsante; de uno 
a otro módulo, por supuesto), E3ta imposición, acarrearía a largo pla^o un de 
sequilibrado dinámico del conjunto, aunque en principio se hicieron unos cál-
culos aproximados y no se consideró critico debido a la poca cantidad de pro-
pulsantes. 
3. El control térmico del módulo 1 era realmente dificil y requeriría el uso 
de dos radiadores protegidos del sol para mantener a temperatura criogénica -
el bloque de las sensores fotoconductores de infrarrojo del radiómetro. 
4. La disposición de la gran antena parabólioa en corona , lateralmente en 
la cofia del vehículo lanzador, impondría severas medidas de reparto de élemen 
tos y, en cualquier caso, daría lugar a una infrantalisacion del espacio dis 
ponible, ya que, para conservar la adecuada geometría de masas, la distribución 
interior de equipos y elementos se vería muy constriñida, 
5# Los paneles solares tendrán un aprovechamiento muy bajo, y no era fácilment 
te abordable la idea de utilizar paneles orientables, si se consevaba esa coii 
figuración. 
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4'o2. PRIMER DISEÑO 
A-tendiendo a las misiones encomendadas, con vistas a satisfacer los re-
quisitos impuestos, basándonos en los satélites semejantes, e introduciendo 
las modificaciones que estimamos más convenientes, a partir de nuestras ,nue 
vas perspectivas espacio-temporales y de disponibilidades, hemos ido dando 
forma a un nuevo satélite, el II''¡YEL, cuyo diseño vamos a tratar a continua-
ción, de una manera limitada ya que no debemos de olvidar que este no es, ni 
mucho menos, el diseño definitivo, ya que, en esta primera fase de investiga 
ción de posibilidades y determinación a favor de ciertas opciones, todavía — 
están imprecisas características tan importantes como dimensiones y masas# 
El satélite es una estación activa automática de toma y enlaces de in-
formación meteorológica, constituido por una serie de equipos que podemos -
agrupar en dos partes* 
La carga útil, que corresponde a los subsistemas necesarios para satis-
facer directamente cada misión, siendo estosí • 
— El radiómetro 
— La cadena de electrónica de imagen . *• 
— El equipo de sincrona.sacion^ y .meÉclado de señales 
— Los equipos de telecomunicaciones. 
El vehículo propiamente dicho, que está integrado por .los subsistemas — 
indispensables para el buen funcionamiento de la carga útil;'estos sonj 
— La estructura 
~ Los equipos de servidumbre (telemedida y telecando) 
— Las antenas 
— La alimentación energética 
— El equipo de acondicionamiento y control térmico 
— Las instalaciones para el guiado y pilotaje del vehiculo 
La descripción de cada uno de estos subsistemas se encuentran en la par 
te 5e cLe esta obra, agrupada en forma normalizada del modo siguiente! 
5*1- Radiómetro. Corresponde al subsistema de la carga de pago, y en él se — 
incluye la electrónica de imagen, y de sincronización y meclado. 
Sin embargo, las telecomunicaciones meteorológicas, que en realidad son 
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también carga de pago, se han tratado en el capítulo 5«3j de modo con-
junto con los demás enlS-ces radioeléctricos. Ésta ha sido la razón de 
no llamar "Carga dé Pago" a este primer y principal subsistema del sa-
telite. 
5*2. Estructura.. A partir de la geometría de masas obtenida en la seoción 
4.3 como aplicación del diseño que se hace en este apartado 4-2, se ha_ 
ce^studio analcEícc de las solicitaoionesy características de esfuerzos 
- y deformaciones para cargas estáticas y dinámicas, finalizando con un ' 
comentario sobré vibraciones, todo ello llevando a cabo un estudio pa-
ralelo dé materiales. 
5*3- Telecofíiunidaciones. Aquí se incluye el estudio de todos los enlaces ra 
dioeléctricos que unen al satélite con el exterior (con tierra, ya que 
no se ha previsto que estén unidos varios satélites entre BÍ, aunque — 
parece ser que esta es la nueva tendencia, que parece apuntar en el de¿* 
sarrollo de satélites de aplicación que tengan varias unidades en fun-
cionamiento simultáneo). Por tanto, ademas de las telecomunicaciones 17 
que las diferentes misiones imponen, se tratan también las uniones . 
de servidumbre (telemedida y telemando^-de..carácter tecnológico y ásis 
tendal, pero no propias dé la. misión»! Así-mismo, se lia'.innluióo en e¿ 
te capitulo un análisis de antenas. 
5»4 * Alimentación.La. alimentación energética está dividida en dos partes 1 
• la energía ele'ctrica la suministra un generador solar a base de pane-
les de células solares fotovoltáicas. Existe ademas el generarador .tr 
mico radioisotópico, que suministra la energía térmica que requiere el 
complicado sistema de acondicionamiento térmico motivado por la neoesi 
dad de mantener a tesperaturas criogénicas (unos 80IJÍ ) los fotodetc_ 
tores conductivos de radioación infraroja, del radiómetro. Se incluye 
un análisis del tipo de batería a utilizar para asegurar el funciona-
miento del satélite (al menos parcialmente, emitiendo la imagen en baja 
potencia), incluso durante los periodos dé eclipse (que en el caso ge_o 
estacionario no son muy duraderos). 
O Y E L L Pag. 158 Cap. 4 - 16 
5*5 Control térmico. La mayor parte de los elementos que integran el satéli 
te tienen unas gamas de temperaturas de funcionamiento correcto, definí 
das, y en el caso excepcional de los sensores de in£rarrojo, barísima -
(unos 80 K), por lo que es necesario, sienpre efectuar un diseño de esta 
Mlidad térmica, y en muchos casos, como en el nuestro, un verdadero y — 
estricto control de la temperatura de alguno o varios de los eompanentes 
de a bordo. Para la estabilización térmica, dependiendo de la uniforrai 
dad de las fuentes y sumideros térmicos, solia ser practica común la uti 
lización de un sistema de control pasivo a base de una adecuada elección 
de las propiedades termo--<~opticas de las superficies externas, y un radia 
dd>r en todo caso. Hoy día con la complicación quer van teniendo los sa-
télites de ©plicaoión (y, por supuesto, en las naves tripuladas), se va 
haciendo precisa la utilización de técnicas de refrigeración más y más 
precisas. 
En nuestro caso, tan sólo incorporamos una novedad, pero fundamental, rs_ 
pecto a los tradicionales sistemas de control térmico,el Sistema Intega^ a 
do de Refrigeración Activa Criogénica de Ciclo Vuilleumier . La utiliza^ 
ción de guias térmicas que incorpora, es también digna de mención, por — 
su novedad, a.unque fácil es presagiar un puesto propio y perdurable a par 
tir de ahora de estos dispositivos tan sencillos y seguros, en los futu-
ros proyectos. 
5.ó Control de actitud. Realmente debería de llamarse "pilotaje",o algo así, 
e incluir en este subsistema toda la pf¿rte de control de órbita que en -
nuestro caso se ha desarrollado en el capitulo 3*3* para que tuviese una 
entidad más general y ampl¡L&-¿ De cualquier modo, al lector le será fácil 
adaptarse a esta separación entre control de órbita (movimiento del cen-
tro de gravedad del satélite), y control de actitud (movimientos del sa 
teliterespecto a su centro de gravedad), pues en este capitulo 5*6. se = 
hace un breve resumen de las condicionamientos impuestos por los correré 
clones orbitales, con lo qvie queda casi contenido por completo todo el . 
pilotaje en este aparrado» 
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4*2.1. Características generales del satélite. 
El satélite es de forma prismática exagonal más o menos regular, con su 
eje en dirección a la tierra, hacia donde mira el telescopio del radiómetro 
(véase Figura 4«4«8cl1ie muestra el satélite en posición operativa). 
En posición de vuelo, destacan del cuerpo del satélite, por delante, la 
"bocina del foco del reflector parabólico} por detrás, la tobera del motor de 
apogeo$ en dirección Norte - Sur, los dos paneles giratorios (superior e in-
ferior), y en posición transversal, unos brazos extensibles tipo tijeras, en 
cuyos extremos respectivos van montados sendos reflectores Láser, 
La distribución de elementos se ha hecho alrededor del eje telescopio-wo-
tor de apogeo, que forman un núcleo central claramente diferenciado por su iji 
metria y robustez. 
El radiómetro tiene 6 canales* 4 do radiación visible, (de los cuales uno 
puede sustituirse por la suma de los otros 3), y 2 de infraroja (de los que ^ 
uno está en redundancia activa), Es un apareto de alta resolución, y va equi-
pado de un sistema de barrido del espacio objeto, y de un telescopio reflexi-
vo tipo Casegrain con un diámetro de apertura de 0,5 metros. La disposición de 
canales es la siguiente! 
h \J •Lj? mi A ü 
Cada 10~4 segundos, son interrogados esos 6 detectores (en serie),y eso es a 
lo que llamamos "punto" de imagen. Esta información, coordinda con las seña-
les de sincronismo e identificación de cada .línea, se mezolan y se envian a 
tierra a través de la antena oradadáde reflector parabilico (está oradada pa 
ra la abertura del telescopio) con ayuda de un trasmisor que efftite una porta 
dora modulaáa en Tfrecuencia (todavía no decidido), por una subportadora que 
a su vez está modulada en PCM (codificación de impulsos) por la señal a tran-
mitir. 
Esta emisión puede realizarse en baja potencia (l W) o en alta potencia (10 W)¡ 
según programación, que puede cambiarse desde tierra en cualquier momento, con 
una apropiada orden por telemarido* 
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Los detectores trimetálioos de las células sensibles a la radiación in 
¡fTrarroja necesitan ser mantenidos a temperatura criogénica (unos 80 K) ""y.. 
evacuar su potencia (próxima a 1 tí), para evitar que aumente su temperatu 
ra, lío es sencillo evacuar calor de una fuente a 80 K. Disponemos de una fuen 
te mas fría , el espacio exterior, cuya temperatura equivalente es de unos — 
4 K, así que "astará conectar con un conductor térmico ambas fuentes, dimen-
sionando la unión de tal forma que el gradiente de temperaturas que obtubie*?* 
sernos, permitiera la conducción, de esa potencia desde los detectores al es-
pacio vacío. Sin embargo, el calentamiento que la materia que está a su alre¿ 
dedor realiza sobre esa hipotética unión, obliga a dotar al satélite de enor-
mes radiadores, protegidos de la radiación solar, bien aislados, y que, para 
más de un detector en funcionamiento (como es nuestro caso), no resulta con-
veniente su incorporación, por rabonss de volumen y servidumbres que impone. 
Exist' en gran número de artifició;^ para matener la baja temperatura de los le 
tectores de infrarrojo, los cuales se analizaran con profusión de detalles en 
el capítulo 5»l»j por estimar que es uno de los puntos clave del proyecto -
IÍ'iYEL* Finalmente se ha elegido el Sistema Integrado de Refrigeración Crio-
génica de Ciclo Vuilleumier, que consta de un generador térmico isotópico, J^Í 
una bomba refrigerante en la que evoluciona cíclicamente un gas inerte, y un 
par de pequeños radiadores situados en posición Norte - Sur (arriba y abajo), 
todo ello térmicamente unido a base de guías térmicas (conductos con fluido 
que traba-ja a temperatura de ebullición trasportando calor por convección -
forzada por fuerzas capilares (véase su constitución y funcionamiento en la 2 
sección 5«5»7)» 
El barrido es otra de las novedades que incorpora este proyecto, Hasta 
^ + A t -K i A w. -A - ^ • • 4- v * + 1 
de añora toaos ios barridos eran ootemaofí^movimientos bruscos a intervalos 
irregulares de grandes espejos planos (de unos 20 kg de masa), que interac-
cionaban con el contro^ue actitudi ¡.Genoralmente este espejo sólo.efectuaba 
el barrido en una dirección, mientras que< la rotación propia de todo el sa-
télite (en general todos estaban estabilizados por rotación)se encargaba de 
barrer en la dirección ortogonal y completar ssí la ims,gen bidimensional. Bn 
el caso del IIíYEL, este barrido es continuo, y todos los elementos que lo iii 
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tegran tiene movimiento de revolución a velocidad constante, y están aparea-
dos en contrarrotación, con lo que no existe fenómenos giroscópicos,ni iner-
ciales de otro tipo (excepto en la puesta en marcha al principio de?la.vida 
útil. El sistema de barrido está compuesto por dos parejas de lentes prismá-
ticas oon movimiento contrarrotatorio dentro de cada pareja. Las ventajas de 
esta concepción son grandes, aunque no hay que olvidar BUs inconvenientes) 
- al ser un barrido por refracción, existirán fenómenos de disp&.n_sion de ra-
diación con distintas longitudes de onda, aunque parece que la separación en :• 
anillos monocromáticos respecto al foco del detector, no influirá en la re-
solución de los diferentes canales, e incluso podría ser útil en la separa¬ 
.ción nd eos sanales sisibles s infrarrojos. 
- el barrido no es lineal, esto es, no se mantienen fijas las distancias entre 
puntos consecutivos, ni entre lineas, con lo qxe es necesario prever algunas 
de las tres posibles soluciones del problema: 
a) Se hace el barrido simple, uue será por tanto sinusoidal (véase 5.1,2.l), 
se trasmite esa imformación a tierra, y entonces se efedtua una corrección 
de cambio de máscara sinusaidal a lineal, 
b) Se sobredimensiona el espacio objeto a barrer, de tal forma que en la zona 
de interés (diBco de la tierra), la linealidad del barrido sinusoidad sea 
suficientemente buena corno para dar una imagen que no.necesite correcciones 
y pueda ser utilizada sin tratamiento alauno por las estaciones principales y lo_ 
oales. Esta es la solución que se ha elegido en nuestro caso* 
c) Efectuar un tratamiento .de la imagen a bordo que permita su linealización. 
Esto puede hacerse de dos maneras* de una manera parcial, tomando la infor_ 
roación de los detectores a intervalos sinusoidalmente espaciados (con las li 
neas solo cabría la linee!iaación explicada en b), o bien de una manera int_e 
gra jt' ttoal ddsponiendo de un ppeueño ccalulador de eratamiento dd eest co-
rrección para el barrido* 
- mayor masa, debido a que las cuatro lentes prismáticas deben de tener una a-
bertura coincidente con la del telescopio, fe^^di4^-Rflri.i.ón. La utilización de 
un barrido con tres lentes prismáticas solamente, tendría las ventajas de: 
menos masau mayyr velocidad de barrido, y barrido en espiral del disco terres 
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tre, con lo que serviría para mantener centrado el eje. tierra-satélite sobre 
la vertical, y sólo se barrería zona útil (es el único sistema que haría esto) 
Sin embargo de esta misma geometría de barrido se derivan tremendos proble-
mas de rectificación de imagen, pues todos los u_suarios reclaman una imgen 
de barrido lineal rectangular. Además, se perdería la característica deiindi-
ferencia giroscópica, que es muy de agradecer para la estabilidad y el con4-ro 
trol de la aotitud en un satélite*severas exigencias en este sentido. 
En la parte frantal del vehiculo (Figui*a 4-4) está la entrada del radió_ 
metro, y, bordeando e esta, la antena de reflector parabólico anular, con una 
ganancia máxima, de unos 30 dB, de malla metálica de aluminio, con un diámetro 
interno de 0,75 m y vaí diámetro exterior de 1,2 m. La bocino, emisora situada 
en el foco está sujeta por tres varillas (realmente dos y la guía dé onda) al 
cuerpo del satélite, a un distoda focal de 1 metro (ver Figura 4*3.» Debido 
a la gran abertura de la óptica del telescopio del radiómetro, la influencia 
de .^a sombra de la bocina es despreciable. Por otra parte, la radiación eni— 
tida por la bocina es en bamda S y en nada influye en los sensores del radi<5 
metro(bandas visibles e infrarroja), aunque sí convendrá hacer un estudio so-
bre la influencia que puede ejercer esta radiación sobre los filtros selecti-
vos en cu&ndo a degradación de sus características ópticas* 
Esta antena asegura la trasmisión de la imagen^misiónl(ya sea en baja o 
en alta potencia), y sirve, así mismo, para el repetidor que realiza las mi-
siones 2 y 3, el cual utiliza el emisor de alta poíencia conjuntamente con la 
trasmisión de imágenes brutas, alternadamente. 
La energía eléctrica la suministran un p^ cr de púneles solares orienta — 
bles, con movimiento alrededor del eje Norte*—Sur del satélite, y que se manu-
tienen fijos respecto al sol, pero desfasados un cierto ángulo que depende de 
la duración de la vida, de tal forma que a fin de vida la posición de los pa-
neles es perpendicular a los rayos solares, para aprovechar al máximo la ener_ 
gía recibida» Encambio, al principáio de vida, al no estar todavia degradadas 
las células, si los paneles estuviesen perpendiculares al sol, se produciría 
un exceso de casi el 100# deHncrgía eléctrica consumida, que habría de di-
sipar mediante resistencias en serie y en shunt, en forma de calor, lo que -
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es decir, según los ejes trasversal y Norte-Sur, para llevar a cabo las co-
rrecciones por deriva de longitud y en inclinación, respectivamente. 3)os de 
ellos perpendiculares entre sí están orientados en el sentido de la deriva, 
ya que como se vio en el capítulo 3-3> la deriva siempre tiene el mismo sen 
tido y por tanto los impulsos también. 
El tercero está en el eje trasversal, por lo qüie, si falla el de correc-
ciones de longitud (su opuesto), mediante eñ control de actitud giraríamos ^e 
finitivamente todo el satélite 180c alrededor del eje tierra-satélite y queda 
ría resuelto indefinidamente el problema. Si fallase el de corrección de incli 
nación, lo cual es mucho menos probable porque sólo debe funcionar en dos oca 
siones durante toda la vida del satélite, o incluso si fallasen dos de los \.-r 
tres microcohetes, el satélite se orientaría con los motores de control de _c^  
titud, de forma tal que el empujeToíiera el cohete restante tuvieBe en cada o¬ 
casión la dirección y el sentido requeridos. 
- para las correcciones de actitud existen doce microcohetes de 2H (coree***;! 
ció"n fina), y seis de 20N para corrección vasta durante las fases inicia-
les de la vida del satélite. 
TIERRA 
V _N. 
• 
f 
i 
1 
£ } * .% 
p toberas de corrección vasta 
• toberas de corrección fina 
Tengase en cuenta que las correcciones vastas de actitud no importa que pro-
duzca perturbaciones de órbita, puesee realizan solamente en la fase inicial 
(transferencia y posicionamiento), y muy rápidamente, por lo que, como des-
pués el oontrol fino de actitud ya está totalmente compensado, no tiene influ 
encia este efecto. 
Para conocer el error de la actitud real frente a la actitud deseada, el 
satélite va provisto de tres perejnS de sensoEse (ver figura 4-5) 
— 2 sensores terrestres de equilibrio radiométrico 
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— 2 sensores solares de equilibrio radiométrico 
- 2 sensores estelares de tubo vidicon 
lo que proporciona una gran flabilidad al sistema de control de actitud. Si a 
ello unimos la posiMliad de utilización de las posibles funciones redundantes: 
— determinación de la actitud a partir de la. senel de imagen 
— determinación de la actitud respecto al eje tierra-satélite a partid del pla-
no de polarización de la señal trasmitida por la antena-', parabólica 
— determinación de la posición y actitud respecto al eje Norte-Sur a partii? 4 
del análiBÍs de la reflexión de una radiaoión luminosa OOHBTÍB (Láser). 
vemos la enorme íiatilidad en el conocimiento de actitud, excesiva, podríamos 
decir, pero, tengase en cuenta los cpndicionamientos circunstanciales a los que 
debe colaborar el proyecto, previendo que en un futuro próximo, desaparecerán 
todos los sefltorede a bordo de satélites geoestacionarios (se mantendrá tan solo 
un sensor terrestre por razones de redundancia), pasándose a la determinación 
fotogoniome'trica (y radiogonib&ietrica para cuando el láser sea inoperante), * 
tanto de la actitud como de la posición. 
Para reducir en todo lo posible el consumo de propulsante en las correcció 
nes de actitud, el setélite itleva incorporado un dispositivo fluido de amorti-
guamiento de bajo umbral de sensibilidad, que permitirá amortiguar rápidamente 
los movimientos parásitos de actitud del satélite inducidos por las perturbacio 
nes. 
La estructura que soporta todo el conjunto, dándole resistencia en el pe-
riodo inicial, en que las cargas son grandes, y rigidez durante toda la vida, 
para soportar los impulsos de corrección y mantener todos los equipos solida-
rios, es de sencilla concepciónsla cámara cilindrica del motor de apogeo, y la 
carcasa cilindrica del radiómetro, forman el núcleo antertoposterior sobre íit 
que van montados cuatro mamparos trasversales que sirven de apoyo y fijación 
de los diversos instrumentos.^n posición longitudinal (siempre refiriéndonos 
a la situación en óiJbiiagepeBt&cionaria), lleva seis aletas (como se mues.tra 
en la Figura 4,6), que con las seis chapas de revestimiento para protección, 
completar la estructura propiamente dicha, del satélite, Á esto hay que aña-
dir el adaptador cilindrico al Vehículo-lanzador, y-la tbirnillería' yhe'rra— 
. . , satélite ,• 
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tructuras apéndices: paneles solares,y reflectores láser. 
En general, toda la estructura es de aleación de magnesio, excepto la 
estructura del motor de apoyo, que es de acero aleado. 
El satélite ha sido dimensionado para hacerlo compatible con el cohe-
te lanzador Thor-Delta 2914? y sus dimensiones aproximadas son, según se dje 
lia en la Figura 4»3» las siguientes» 
-cuerpos prismático, de 1,9 ni de longitud por 1,9 m de anchura máxima 
—extremidades» (llamamos extremidades a todo aquello que sobresale del cuer, 
po); 
. bocina focal del reflector parabólico de antena, a 1 m por delante 
• paneles solares(uno arriba y otro abajo), de 0,67 por 1,2 metros de 
lado, con una distancia máxima di eje del satélite de 1,5 m. 
. espejos reflectores láser, uno a cada lado (ver Figura 4-:6) )con una 
distancia máxima del centro,de 5 ro« 
. tobera del motor de apoyo, en forma de campana, de dimensiones 
T. 
'0,35™ 
0,35^. 
L 
El lanzamiento se llevará a cabo desde la base espacial de KOUBOU en 
la Guayana Francesa, y podrá ser realizado hacia 1.978. 
4.2.2 Emplazamiento de los elementos. 
Estableciendo una lista clasificada en grupos de los equipos que corn 
ponen, el satélite, tenemos. 
Primer Grupot Radiómetro y su equipo electrónico asocídd, con una masa to-
tal de unos 80 kg, y comprendiendo! 
- equipo de barrido (lentos, engranajes y motores) 60 Kg 
- telescopia reflexivo Cassegrain (espejos, calibfación y enfoque) 5 " 
- equipo de detección, amplificación, filtrado y codificación de ;* " 
scnuj.es. 5 
- estructura soporte 10 kg 
80 kg 
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Sgffundo .grup_t Los equipoe de telecomunicaciones, con una masa estimada en 
unos 20 kg repartidos según se especifica a continuación! 
—repetidor» receptor, mezcladores, oscilador local, emisor de 1 y 10 W, to 
do ello oparando para banda SHF (si se considerase la opción de incluir un 
equipo para UHF( un emisor de 15 Tí y una cadena de recepoión en la banda 
de 400 Ifflz) habría que aumentar en 5 kg la masa del repetidor) ....12 kg 
—antena: refelctor parabólico de corona, guía de ondas, triplojeer, . . .-, 
etc, en banda í > . . . . . . . . . . . . 8 kg 
c igo, de pag . &¿¡. st* será de unos 275 kg aproxiüiadameniie distribuictos asit 
—esi i iucci /Uic i , xiicluyeILCLU el ¿icopdyiicior a j . lanz^o-or Thor—DelTía ¿:7X¿^ 
• acopir^uor satelite—xan^aaor ¿.u i\g 
• GStiUvCtui¿ del raciiojíiewXo xw J-»-g \¿f compirüt-cios) 
• res*>o ce la estrucctura ciel $a~cexx't¿e .... ¿u *cg 
125 kg 115 Kg 
—equipo de servidumbres; antenas, duplaxer, receptor, decodificador, „. 
emisor y codificador, todo para banda VKF. 10 kg 
— alimentación! generador solar (paneles giratorios de células foto 
voltaicas), batería, circuitos de protección regulación y adaptación, 
convertidores, cableado, eto 35 kg 
—control térmico: Sistema; Integrado de Refrigeración Activa Criogénica 
(SIBAC), recubrimientos termoó'pticos y aislamientos térmicos. 30 Kg 
-control de actitud» depósitos pasa la hidr^-cin&, válvulas, conductos, 
nirrí'-C-ifiá.*. 
Sensores terrestres,solares, y estelares .Microcohetes,Electrónica de 
mando y regulaccion. Amortiguadores fluidos. Reflectores láser ....• 85 kg 
275 kg 
Cuarto grupo ? Motor de apogeo 
Estrucctura 75 kg (ya compu&sdos) 
Propulsante300 kg 
3?5r^g . • ..*..». . .... . „ . . . 300 kg 
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En total geitfios completado los 685 kg de masa de pago del Vehículo lanzador 
Satélite 300 kg 
Estrucctura motoí*de apogeo ... 75 kg 
Propulsante motor de apogeo .. 300 kg 
675 kg 
los diez kilos restantes son para mantener un cierto margen de seguridad, 
pues, pese a toda clase de previsiones, siempre resaltan los proyectos un 
poco infradimensionados, debido al excesivo a_quilatamientoade la tecnología 
espacial contempranea. 
En la Figura 4.7 se presentan diversos cortes esquemáticos, donde se 
aprecia el emplazamiento de todos los elementos del satélite. 
Finalmente, incluidos las Figuras 4*8 y 4*9 ps-ra' dar una idea global 
de la geometría del sistema. 
4.2,3. Mecanismos de despliegue» (ver Figura 4*10.) 
Por condicionamientos obvios áe dimensionaáo, el satélite debe ser — 
lanzado en configuración de apéndices replegados. 
Esta configuración se raantiene hasta la inyección en órbita geosíncrona 
por el motor de apogeo, tras la cual, se realizarlas siguientes operaciones 
de cambio de configuracións 
expulsión (por métodoS1:. pirotécnicos), de los contrapéeos que forman el 
sistema a yo-yo para rebajar la velocidad angular del satélite desde 100 rpo 
hasta un valor lo mas pequeño posible. Una vejz estirado se corta el cable, -
(Figura 4.10.a). 
despliege de las varillas de la antena de servidumbre (telemedida y tele 
mando),( figura 4.10,b.) 
_despliege de los reflectores láser (figura 4-10.c). 
_despliegue de los paneles solares (figura 4.10.d). 
_ 
Como se ve, todos los despliegues contribuyen a reducir la velocidad de 
giro del satélite, que le habia sido comunicada por la estabilización giros 
copia de la 3& etapa del vehículo lanzador, pero né ha sido posible, como se 
c 
pensó en un principio, eliminar la utilización del dispositivo yo-yo, ya que 
ello entrañarla un considerable aumento de masa, bien en los refleotores la* 
I K Y E 1). Pag, 169 Cap, 4 - 28 
ser, o bien de hidracina, para anular la velocidad de giro por medio de cho-
rros de gas, De cualquier forma, la gran fiabilidad y sencillez del disposi-
tivo yo—yo pirotécnico, hace que no sea preocupante su inclusión en nuestro 
satélite. 
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4.3 GEOMETRÍA DE MASAS, 
El objetivo ítltimo de este apartado es la determinación del centro de 
gravedad, ejes principales de inercia, y elipsoide de inercia. 
Como casos más importantes, nos referimos a la configuración nominal de 
utilización (a principio y fin de vida), y a la configuración totalmente re-
pJegada y con el propulsante de motor de apogeo, (en órbita de trasferencia). 
Como en todos los análisis del satélite, existen dos etapas claramente 
diferenciadas: una primera parte de estimación empírica de la geometría de 
BHssas tanto más aproximada cuanto más adelantado vaya el proyecto •" en par-
ticular para poder ir probando valores de trabajo que sirvan de ayuda a las 
demás partes del proyecto, y en particular al equipo de estudio del control 
de actitud y al de estructura. Una segunda parte muchísimo más precisa 
y ya definitiva es la determinación experimental por ensayos éti banco del 
centro de gravedad ejes principales de inercia y elipsoide de inercia 
Estos pe&os hay que darlos con orden. lfos se trata simplemente de hacer 
un cálculo numérico directo. El emplazamiento de los equipos que se ha hecho 
en 4»2ha sido a grosso modo, y su preciso posicionamiento definitivo debe 
realizarse teniendo en cuenta principalmente el equilibrado dinámico de to-
do el conjunto. Esta es la razón por la que el cálculo de la geometria de ma-
sas más conveniente, debe realizarse por aproximaciones sucesivasí 
le Se hace una distribución a grosso modo del emplazamiento de los diferen-
tes elementos que vayan a ir a bordo. 
22 A partir de una estimación de la geometría do rassas de cada elemento ayu-
dada en todo' lo posible por valores empíricos o experimentales de los fa-
bricantes (cuando se disponga de ellos) se evalúa la geometría de masas 
del coírrunto en la forma siguientes 
Sea x y z. las coordenadas del centro de gravedad de cada elemen-
, . 1 
to i referido a un sistema general de ejes cuerpo 0XY2, Sea m. 
su masa. 
Sea 
I P P 
1 12 13 
P 2 1 P 
P P 1 
J 
el tensor de inercia del elemento i referido a unos 
i 
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e j e s l o c a l e s pa r a l e lo s a fos^QXY&jgenerales del s a t é l i t e . 
Sea 1= 
] 
1 P P 
'3\ . p 1 
te 
el tensor <^ ue buscamos, corresponda al elemento i 
respecto a los ejes generales OXTZ 
— Cálculo del centro de masas del satélite (CDG)j 
51m. .x, 
a 1 -
£>Vy, 
a 1 
1 1 
CDG 
V X ^ 
Ya con esto podernos desestimar la situación elegida, si no nos con-
viene.*., y empezar de nuevo. 
Sean x'„ y' z\ las coordenadas del centro de gravedad de cada elemen-! 
í a i I 
to i referidas a un nuevo sistema de ejes paralelo al anterior OXYZ 
y con origen en el centro de masas recieía calculado. 
Cálculo del tensor de inercia global del satélite Ii 
Primeramente calculamos las componentes de I. 
y 
\ P 
1 
ú 
f2 
*y 
^n 
P 
xz 
p 
12 
13 
'23 
> + 
r 2 2 
y •+ z 
2 2 
x -+ z 
2 2 
x + y 
< x.y 
x. z 
y.z 
>- M." 
' 1 
J 
Ahora basta surcar para obtener el tensor total 
1 = ZLI. 
1 
Cálculo de los ejes principales de inercia del satélite. 
Se reduce simplemente al cálculo de los ant©véctoajes de la matriz 
i P P 
x xy xa 
P I P 
xy y yz 
P P I ]_ xz yz¡ z_ 
30 Se introducen las correcciones oportunas en la asignación de las cotas 
1 
a 
J, l-'l •*• J-J J=* Pag, 172 Gap, 4 *= 31 
x y. z, del paso 2 9 si con ello se considera posible entrar dentro del mar-
1 1 1 
cia que se d e s e a u í i í i , JZ/II caso u-o t | u t í ha-y<iiiios obten_Lu.o unos r e s u n i a u . O S complé-
tame ¿rSo (Leseohau J.es , seX.ci J JÜC'übQl io v ü i . v fc)X d i LJdSo pr UUero y IflOQ.lI iOwJ/ sus -
tancialmen66 el empJ^ SÍJCÍJIUCXIuu cíe uno o varios eleinenTrOs. 
4Q Una vea r>ue el paso 2^ nojs haya da-do.'lo's' resultados apetecidos, se 
completa v . en la medida, de lo posible, el diseño de todo el satélite (en par-
ticular estructura y control de actitud y de órbita^- En cuanto se disponga 
ya de la unidad de ensayos de cualificación (satélite semejante por comple-
to a la unidad de vuelo), se realizan lo© ajustes precisos en la posición y 
alineamiento de toberas. 
En este trabajo, y condicionado por la temprana^etapa en que se encuen-
tra el proyecto ¡SMTEL, nos vamos a limitar a efectuar una sola primera apro-
ximación, es decir, vamos a estimar todos los valores espealificos en el pa-
sa- 2» a partir de la distribución de elementos que se hizo en 4.3. para tan-
tear la posición del centro de gravedad del satélite y sus características de 
inercia, admitiendo que en un estudio posterior se modificaría la situación 
de los elementos, e incluso su emplazamiento, a fin de cumplir los requisi-
tos deseados en cuanto a geometría de masas. 
4.3.3-. Cálculo aproximado de las características de inercia de los elementos 
Con el fin de abreviar el cálculo, teniendo en cuenta el grado de 
aproximación con que vamos a operar, convenimos en asigmar a cada elemento, 
una "caja negra" de masa uniformemente repartida, y tener en cuenta solamen-
te los elementos más importantes, considerando, por ejemplo que los 5 k&» && 
la bomba criogénica comprenden ya, el motor el^ ctrico;!, la cirouiteria, los 
aisladores, etc. 
Refiriéndonos a la Figura 4«7 principalmente, establecemos columnas de 
la tabla 4-1» como vamos a analizar detalladamente a continuación, para al-
gunos elementos . 
— Antena parabólica .— Hipótesisi corona circular uniforme 
Dimensiones: D. = 0,6 m D =1,2 m Masa = 8 kg 
m t ext 
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Cálculos: P12 = P *. P = 0 
2 2 
D ,- D. , 
e x n R/ v 2' 
1 = 4 m 4 = ' M ^' m 
2 
I = I- = 0,54 kg.m 
2 2 
D — D 1 .-/ext mt
 ft 2 
3 ~ 2 4 ' * 
— Lentes de tarrido: Hipótesis; disco de espesor constante 
Dimensiones: D = 0,5 m Masa = 12 kg. 
Cálculos: P = P = P = 0 
2 
I D _,, , 2 
I = _ m - = 0,188 kg.m 
1 4 4 
rt , M 2 
1 = 1 = 0,loo kg.m 
2 
ID 2 
-^ 1 ~ o m 7 ~ ^>^75 kg.m 
,3 ¿_ ¿(. 
— Detectores de visible: Hipótesis: paralepipedo rectangular 
Dimensiones: Ir = 0,2 m L„ = 0,2 m L = 0,4 m 
1 Vi 2 3 
JL¿- Jo ¿j> 
1,22, • 2 
1 ,2 2, . 2 
2 12 1 3 ' 
I = ~ m (L1+ Lg) = 0,107 kg.m 
— Estructura del radiómetro: Hipótesis: superficie cilindrica uniforme 
Dimensiones: D = 0,55 m L = 1,2 m . Masa = 10 kg 
Cálculos: Pí2 = P £ P = 0 
( , 2 2, 1 2 1 D2
 ft £ 
I - dm (y¿+ z¿) - -4 m L¿+ ¿ n ^  - 1,58 k g V 1 J 12 2 4 
= 1 1 = 1 = 1,5$ kgiin 
^2 
D ^ _ , 2 
•^  ~" ~ 7 ^ * ' ^  o * 
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Motor de apogeo . - Viene extensamente desallorrado en 3*1.4. 
Paneles solares extendidos ,~ Hipótesis: placas rectangulares unifrines. 
Aunque su posición es variable respecto a 
ejes fijos al satélite, y por tanto su con-
tribución a la inercia también variable, no 
lo tendremos en cuenta, y simplemente consi-
deraremos gue miran a la tierra. 
Dimensiones: L = 1,45 m 
L = 0,67 m 
d = 1,65 m 
Masa c 20 kg 
Cálculos* P = P = P = 0 
* 12 23 13 
I = -— -m l + m.d = 55,20 kg.m 
I3 - rr- « I - 3,70 kg.m 
1 2 T 2 2, 2 , - / - • - „ , 2 
I = — m ( L + L ) + r a d = 56,50 kg.m 3 12 i g 
Paneles solares replegados ,- Hipótesis : placas rectangulares uniformes 
Dimensiones: L = 1,49 m ' 
L = 0,67 m 
K
 = 0,95 m Q,8l 
Cálculos: P = j din xy = 2j ñ-,TTc x (l'9-0>95x)d-
0,495 
2 
= 14» 30 kg.m 
P = J dm xz = 0 
P = j dm yz = G 
0 ,745 § ¡ 495 ' 
.
 2 f __i2 z2dz a 34 kg. m2 
0,745 
1 M
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0,81 0,745 
I = fdm (x + z ) = 2 7TT^ x d x + 2I 7~7^z áz 
¿ •> \ 0,375 J i»49 
0,495 0,745 
J 
2 
= 20,92 kg.m 
I = j dra (x 4 y ; = 28,7 % . ai 
T 
Estructura . - S® refiere a las chapas, pues ya ha sido incluida la corres-
pondiente al radiómetro y al motor de apogeo. 
Hipótesis: Chapa delgada. Simetría axial. Dividimos el es-
tudio en 1 
'Paredes externas.- Hipótesis; superficie prismática exagonal 
Dimensiones: D = 1,9 m L = 1,9 ni líasa = 5 kg 
Cálculos: P ^ = P = P . 0 
I «Í -m — = 2,°2 kg.ro  
1 2 " 
D « „,- , 2 
I * m — = 4,05 kg.m 3 4 
'Aletas.- Hipótesis: 6 chapas dispuestas en simetría axial 
Dimensiones 
¿ ; 0,95 1 
0,6 
i. 
Masa ~ 5 ^ S« 
_i_-k---—'j— 
•r-^-1,2-^0,6 
P = P = p = 0 Cálculos: 12 ~ 13 „ 23 2 
1 -ÜÍ - m 0,8 = 1,6 kg.m 
6 2 
2 l ' * 
•
 rt2 „ „ , 2 
I„ ^  m 0,8 = 3,2 kg.m 
3 
"Chapa posterior.- Hipótesis: chapa exagonal en corona 
Dimensiones: espesor = ^,10 m Masa = 1 kg. 
Galculos: P = T- = í\ = 0 
1 1,8-0,8 2 't 
I = 4 m /f ' "*" m = 0 kg.m 
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' 2 1 = 1 = 1.02 kg m 
2 2 
I «Í - m — — = 0,41 kg.m2 
"Chapa anterior ,— Misma hipótesis 
Dimensiones: espesor =2.10 m Masa * 3 kg 
r3.CL._0 l I l " t C j ; ¿ O i r = V j U III 
radio exterior equivalente = 1,8 m 
Cálculos: P = P =P = 0 
1 1 8—0 f¡ 2 2 
I = _ m -- -I-- + 1 .m = 3,72 kg.m 
1 4 4 
2 
I = I =3,75 k£' m 
Í -, n2 ,2 „ 
m lx.a_5Q4.6_ = 1,44
 Vff m 2 4 '^^ Kg.m 
'Chapas internas .— Hipótesis: las dos iguales a la anterior 
_,. _ „2 , . 
Dimensiones: espesor =2,10 m Masa , 6 kg-
Cálculos: ^AQ r>\ = i-i ~ ® 
Q2 2 1 1,0—0,6 
1 2 4 ~ ' 
I - I „ 1,44 
ft2 2 
X _. _
 m _I , 2 88 
3 2 4 
En resumen, para toda la estructura de chapas, y puesto Que hemos 
tomado los ejes comunes, podemos sumar, huhiendo de pasar a sus 
ejes ligados a su c.d.g ya que hemos trabajado, respecto a ejes ge-
nerales OXYZ por facilidad de simetría, con lo que en total tenemos. 
P = P = P =0 
12 13 23 
2 1 = 9 kg-.m~ — •- •-• 
1 = 9 kg.m 
2 
I = 12 kg.m 
— Guía térmica caliente: Hipótesis: barra delgada uniforme L 5= 0?4 m H = 1 t 
. P = P = P = 0 
12 23 13 
k g i 
2 
,m 
kg, 2 
kg. 2 
,m 
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T "^  2 ^ A m 2 
j - = -i"p ° W ) U x K g . n l 
— Guías térmicas de íjH .— 
/*• • 
NfO" 
* = ^ « 0,01 
I3 . 0 
Hipótesis: barbas delgadas uniformes 
Dimensiones1 L = 1 m Masa = 2 kg 
Cálculos¡P = P = P - 0 
• i2 23 J3 
I = — m (L sen 60 ) = 0,5 kg.m 
12 = ~ .mv (L sen 60 ) = 0,04 kg.ra 
* = -''"T^" ^ O = 0,54 kg.m 
kg.m 
iii
Depósitos de hidracina llenos: Hipótesis: tres esferas homogéneas simé-
tricamente dispuestas 
Dimensiones: R = 0,23m 3 = 0,5^ Masa =60 kg 
(lío tenemos en cuenta- que solo están 
..._ j.. , llenas de hidracina hasta la mitad) 
Cálculos: P » P = P03 = 0 
1c~ - t j ¿-J 
2 2 2 , 1 1 1 1 1 » 2 
1 = 5 m "t"m 3 2 3 2 3 -*-? ' J£S in 
2 2 2 , 1 1 3 -*- 3 \ E ¿ n v ^ 
2 ~ 5 3* 3 2 3 2 
2 2 2 2 
I = — m B + md = 1 7 j l kg.m 
3 7 
Téngase mucho cuidado con los ejes locales, ya que , por ejemplo, para 
los depósátos"," ceonforme venimos de ver, tomamos los ejes locales en el cen-
tro de gravedad del conjunto de los tres depósitos. 
Una vez completado el estudio en ejes locales vamos a pasar a la deter-
minación de las características de inercia globales del satélite. 
4*3.2. Características de inercia de todo el satélite en conjunto. 
4.3.2.1. Cálculo de la posición del centro de gravedad. 
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Befiriéndonos siempre a los ejes cuerpo definidos en la Figura 4.7: 
-eje OX en la dirección y sentido de la cantidad de movimiento del satélite 
en BU órbita, centrado en la linea media de loa reflectores láser 
ya extendidos 
—eje OY en la dirección y sentido Sur—Norte, centrado en el eje de giro de 
los paneles solares orientabas 
-eje OZ en la dirección y sentido.tierra-satélite, centrado en el eje de.li •-
satélite. 
Vamos a calcular la posición del centro de gravedad. 
En la configuración óptima, loe ejes OXYZ han de ser los ejes centrales 
de inercia, asi r,ue tanto las coordenadas que vamos a obtener para el centro 
do gravedad de la distribución supuesta, como los valores de los productos ¡ •• 
P P P nos servirán de señales de error oue, mediante las oportunas 
12 13 23 J 
correcciones uue sea preciso hacer, tendamos a anularlas. 
Por supuesto que el sistema de ejes cuerpo definido anteriormente, OXY55 
forma un triedro tria?rectángulo positivo (OZ = 0 X A 0 Z ) , porque así lo manten-
dremos =en el diseño. 
Las ecuaciones que nos han dado las coordenadas del centro de gravedad 
son: 
f \ x 
U 
V J CD6 
/ 2lHX ~\ 
í 1 
' Xm I 
im f 
Km ycdg 
las cuales vamos a apiicar a los tres casos siguientes 
— En órbita de trsferencia: apéndices replegadosvy depósitos de propulsante 
llenos 
jx \ ro,067 ^ 
y f - -(—0,019 > metros 
V CB6 l°' E 7 3J 
-En operación a principio de vida: apéndices desplegados y depósitos llenos 
0,087 j 
y • = < -0,019 r" mettros 
< CD8 í 0,008 
~. 
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dia docena, para las correcciones de órbita) 
En general, lo más conveniente para la red de control de actitud es poder 
mandar con total independencia unos motores de otros, en particular, cada 
motor y su contrario, con lo cual, con un funcionamiento asimétrico, que-
daría solucionado el problema del control de actitud durante la fase de 
trasferencia. 
el otro efecto importante, y esta vez beneficioso, es que acerca más el 
centro de gravedad al plano de unión del conjumto satélite motor de apo-
geo, al vehículo lanzador. En nuestro oaso, de lanzamiento con el cohete 
es£ 
Thor-Delta ¿yl4) la posición de nuestro centro de gravedaíTVTan solo 0,53 
metros por encima del plano de amarre (unión del conjunto a la caja de 
adaptación a la 3Q etapa) y según los datos de-1 "Delta Spacecraft Design 
Restrains" de octubre de I968 y la nueva revisión de octubre del 71» esta 
dentro de loa limites aceptables. 
4.3.2,2. Calculo del tensor de inercia. 
Gomo en el caso anterior vamos a efectuar este cálculo para las tres 
configuraciones extremas: 
- en órbita de trasferencia 
- en órbita geoestacionaria a principio de vida 
- en órbita geoestacionaria a fin de vida 
Como se ha explicado detalladamente en la introducción a este capíiw— 
lo 4*3» los valores de las componentes del tensor de inercia referido al 
centro de gravedad del satélite correspondiente a cada configuración, vie-
nen dados por: 
1 2 "*" m >- _*^CDG ~ZCDG M 
. / 3 GDG CDG -> \ 
¿1 J
 v , m / v \ (v „ ^ / 
^ 12 CDG CDG 
{ 
I 
y 
I 
xy 
A l 
' * < 
XZ 
P 
* y 
?yzj . ( P 2 3 + m ^ yCDG^^Z 3C3)G^ y 
Efectuadas las operaciones indleadas, use-ndo los datos supuestos en 
¿_ -¡;s.j\^ 
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la tabla 4»1> obtenemos^los siguientes tensores de inerciai 
apéndices replegados y depósitos llenos 
(en kg.m ) 
apéndices desplegados y depósito^ llenos 
( en kg.m ) 
x 
P 
xy 
PXF-
xz 
' l 
xy 
xz 
apéndices desplegados y depósitos v&nías 1 
(en kg.m ; 
xy 
JCZ 
xy 
y 
yz 
xy 
y 
yz 
xy 
y 
ya 
J C Í J 
yz 
xs 
yz 
i 
xz 
yz 
356,7 
11,25 
4,64 
235, 9 
3,05 
4,64 
225,4 
3,05 
4,64 
11,25 
318 
6,14 
3,05 
197,5 
6,14 
3,05 
192,3 
6,14 
4,64 
6,14 
1 1 4 I 
H 
4,o4 [ 
6-14 
162,1 
4;íí4 
6,14 
186,3 
A la vista de los resultados anteriores podemos apuntar los comentarios 
siguientgBí 
— comprobación: supuesto un cilindro uniforme de masa 375 kg. y radio 0,85 m, 
_ 1 _ 2 1 __ n ft ¡j. Tic C 1 ^ . -
I » - m R = ~ 375«0>o5 = 135»5 kg.m , que coincide con los 162,1 obtenidos 
poI sumatori=. 
— los mato generales elegidos en el centro de gravedad, no son , obviamente 
los ejes generales el gidocie, eunque ro aproxaved dasnanso n ,obv direccio-
los, puss vemra es deqieño valoa rquatsvo pr xim prbdutant ea esercia. ccio 
nstos uomevemrios se queñoyv un rrelato de los ejes dentrases in inerc.a. 
— eos momenens re inerein sun relacávcmente granses, sc cura es deneficios. 
• 
para oas correcciones ae acnreud según un crcno límloe. 
lo que convenía era, realmente, obtener grandes valores de todos ellos, pe-
ro sobre el I influía además el requerimiento de la estabilización girasoó-
I fuese el mayor de los tres momentos de inercia, esto es, justamente al 
z 
estcv o,pi^ojtiuttjlC'ión 
- - = • R r - « 0,32 
I 35°, 7 
I 
—1 
podría elevarse a 0,7 ó 0,8 con un nuevo reparto de masas, situándolas en 
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la periferia del satélite (lo cual recomendamos, ya que verdaderamente hemos 
de reconocer que la distribución de equipos que hemos hecho es excesivamen-
te compacta, y plantearía serios problemas de sujección y uniones de mentaje^ 
pero elevar esta relación de inercia» (longitudinal a trasversal), a un valor 
superior a 1 para que la configuración sea autoeetable^ impondría unas seve-
ras y drásticas condiciones de emplazamiento, que darían lugar a un aumento 
de wasa considerable. 
digamos por Último, que al no ser muy grande el I , con el mismo mecanismo 
yo-yo se consigue una mayor reducción de velocidad angular, lo que redun-
da en beneficio del consumo de propulsante para anularla completamente, 
4*3.2.3. Cálculo de los ejes centrales de inercia. 
Se trata simplemente de calcular los 'ángulos que forma el triedro cen-
tral de inercia c6n el O'X'Y'Z'de referencia, as'i como del cálculo de los 
momentos principáis de inercia. 
Como se sabe, este cálculo se reduce al cálculo de autovalores y auto-
vectores de las matrices de inercias del epígrafe anterior. 
Resumidamente, los resultados son los siguientes: 
apéndices replegados y depósitos llenos: 
356,7 11,25 4,64 
11,25 318 6,14 
4,64 6,14 114_ 
0,99 0,04 0,02 
0,04 0,99 0,03 
0,02 0,03 0,99 
357,2 
0 
0 
o o 
322,1 o 
0 113,9 
En la. IÜSLÍTÍz A "tenemos los cosenos directores de las direcciones prin— 
cipales, y observamos que en la diagonal el coseno - es próximo a ± >, es a-* 
cir, los ejes respectivos casi coinciden, y fuera de las diagonales el cose-
no es próximo a 0, es decir, los ejes no homólogos forman ángulos casi rec-
to», oomo era evidente del resultado anterior. 
En la matriz diagonal B tenemos los momentos principales de inercia, •¡ 
sensiblemente coincidentes con los qjue ya teníamos, por la misma razón an-
terior. 
Análogamente, 
— apéndices desplegados y depósitos llenos. 
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235,9 3,05 4,64 
3;05 197,5 6,14 
4,64 6,14 162,1 
apéndices desplegados y depósitos vaoios 
225,4 3,05 4,64 
3,05 3-92,3 6,14 
4,04 6,14 146,3 
0,99 0,02 0,02 236,2 0 0 0 
0,02 0,99 0,03 0 201,7 0 ,0 
0,02 0,03 0,99 0 0 161,8 
0,99 0,02 0,02 226,1 0 0 
0,02 0,99 0,03 0 194, 7 0 
0,02 0,o3 0)99 0 0 145,9 
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4.4. AMALISIS DE VIABILIDAD. 
En cualquier proyecto que exija grandes costos, la fiabilidad de función 
namiento es de primera importancia. En el caso en qu© además, ce haya inver-
tido un gran periodo de desarrollo tecnológico, no pueden dejarse todas las 
investigaciones en una casuística indeterminada, sino que se hace necesario 
proveer la probabilidad de funcionamiento correcto (fiabilidad), de todas y 
cada una de las parte® de manera independiente y de manera agrupada, con dos 
fines primordiales : 
- para la estimación de riesgos 
— para la optimizaoión de diseño de componentes y equipos en cuanto a fiabi-
lidad, a fin de uniformizar las fiabilidades de los diversos componentes de 
un equipo, y de escalonar adecuadamente según BUs imperativos los diferentes 
sistemas. 
4.4-1- Pases de funcionamiento 
Con objeto de diferenciar claramente las diferentes exigencias en mate-
ria de fiabilidad durante toda la vida del satélite, vamos a definir unas fa-
ses de funcionamiento. No se incluye, claro-está, la fase de manejo en tierra 
(montaje, trasporte, y prelanzamiento), porque se supone que su fiabilidad la 
haremos siempre 1 (seguridad), modificando y reparando los fallos e incluso 
retrasando el lanzamiento. Por la poca precisión de este análisis, se despre-
cia el posible deterioro en el tiempo de espera en la rampa de lanzamiento de 
los equipos que no están en funcionamiento. 
Fase 0: Lanzamiento y posicionamiento en órbita geoestacionaria. Incluye has-
ta la estabilización y la orientación del eje óptico. Durante esta 
fase, los equipos de telemedida y telemando, dispositivos pirotécni-
cos de despliegue, motor de apogeo, y sistema de control de actitud, 
son los únicos que están en c, funcionamiento. 
Pase lt Corresponde al desarrollo de las misiones 1 y l'(ver punto j), de toma 
de imagen y trasmisión a tierra, sea con un emisor de baja potencia, 
(1W) hacia, la estación central (misión l), o bien sea con un emisor 
de alta potencia (10 W) para trasmisión hacia las estaciones principa-
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les (Misión 1v). 
Fase 2t Corresponde a la miaón 2, de retrasmisión de información meteoroló-
gica enviada desde la estación central (incluidas las imágenes to-
madas por el satélite y corregidas en la estación central) usando el 
repeirfcidor de a bordo. 
Fase 3 i Correspondiente a las misiones 3 y 3J de recogida de datos meteoro-
lógicos que suministran un conjunto, de plataforma» diseminadas que 
operan en "banda 3 (misión 3)* Si se amplia la opción se trabajará tam-
bién en UHF (misión 3) 
En la Tabla 4.2 se establecen una tolerancia mínima de fiabilidad 
y un valor nominal de trabajo, para cada una de las diferentes misio-
nes, con vistan a un diseño coherente de los subsistemas, 
4-4-2. Hipótesis básicas de fiabilidad. 
La duración máxima de la misión será de 5 años, y con este periodo se 
han calculado las tasas de fallo extrapolando según una ley exponencial, a 
partir de valores obtenidos, en general, p3?3ea una vida mitad. 
4.4-2.1. Condiciones de uso. 
Las cargas mecánicas y térmicas tienen una influencia decisiva en la "tasa 
de fallo de los elementos. 
Dentro de la imprecisión inherente a esta primera etapa del proyecto, ex-
cepto para elementos que se aparten claramente de los niveles dados a contis 
nuación (en cuyo caso se hará notar explícitamente), las condiciones medias 
de funcionamiento elegido son: 
- nivel de esfuerzos al 25^ de sus cargas de trabajo 
— temperatura de funcionamiento 300 K 
La lista de tasas de fallo de diversos componentes mostrada en la Tabla 4.3 
sirve de ejemplo de las características de fiabilidad de los elementos inte-
grantes de un satélite. 
4.4.2.2, Producción de los componentes. 
Como se verá en la Tabla 4.3 solamente figuran componentes existentes ya 
en el mercado de los que se peseen datos de fiabilidad bastante precisos, por 
haber sido ya experimentados para otras misiones. 
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Para los componentes que se producen conforme va desarrollándose su tec-
nología, no ha habido tiempo de establecer unos criterios de flabilidad rigu-
rosos, y tan solo el buen juicio del proyectista sirve de indicación de las 
propiedades a este respecto. 
Algo similar ocurre con los componentes que se fabridan en pequeñas se-
ries, lo cual viene siendo cotidiano (desgraciadamente) en la tecnología es-
pacial, por lo que para cada proyecto particular deben establecerse (con una 
gran imprecisión aún a costa de grandes esfuerzos), estas características, 
para tratar de que sean compatibles con la fiabilidad de los elementos ad-
yacentes (funcionalmente hablando). 
4.4.2,3. Determinación de la tasa de fallo. 
La mayo© parte de las tasas de fallo sueieiV'obtenerse de la escasa bi-
bliografía con que cuenta esta jov^n ciencia, siendo una de las fuentes más 
socorridas, el documento RADC 67IO8. 
En general, ee norma común tomar como valbres de referencia loa corres-
pondientes a proyectos que presenten cierta semejanza en ese aspecto. 
El estudio experimental de las tasas de fallo de los componentes está 
lejos de ser una tarea del equipo de proyectos de satélites, no así, en cam-
bio, las características de fiabilidad de los conjuntos, para lo cual se 
llevará un continuo y riguroso análisis estadístico de la actuación de cada 
componente, aun cuando ello imponga cargas adicionales sobre el equipo de 
telemedida (servidumbres), y sobre la complejidad de todos los subsistemas. 
4-4-2.4. Tasa de fallo en periodo de no funcionamiento. 
Todos los datos de la Tabla 4.3 se refieren a los componentes en perio-
do de operación. En un proyecto del tipo 1MYEL, suelen hacerse las hipótesis 
siguientes respecto a tasa de fallo en periodo inoperativo. 
- para los componentes de funcionamiento áigitaÍ9"'y para todos los componen— 
• J> .fallos, 
tes electrónicos de baja potencia, se supone que la tasa de fallo (— ; 
es nula. 
- para los componentes de funcionamiento analógico, para alta potencia, y v 
para los componentes fluidos en BU mayor parte, suele suponerse que la ta-
sa de fallo es la misma que si estuviera en funcionamiento. 
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- para ciertos equipos se trabaja con la tasa de fallo en no de fallos por 
cioloide funcionamiento (por ejemplo, raicrocohetes, válvulas, etc, ) con lo 
que desaparece (aunque solamente sobre el papel y no. en realidad) la in-
fluencia del periodo de inactividad en la seguridad de ¡sü funcionamiento 
futuro. 
4,4.2.5. Fiabilidad de conjuntos de componen t es . 
En una segunda etapa del estudio de flabilidad, se emprende el análisis 
de conjuntos de componentes, esto es., de equipos, para lo cual, lo primero 
que hay que tener claramente definido es el funcionamiento paso a paso de to-
dos los oomponentes (cuando menos, diagramas de bloques detallados) 
En el presente estado en que se encuentra el proyecto 1MYEL, no sería 
posible realizar un estudio de este tipo, y se debería esperar a una defini-
ción clara de cada uno de lo» circuito® de los diferentes equipos integrantes. 
4.4.3. Modos de fallo de los equipos. 
Con objeto de analizar la» exigencias de fiabilfcdad para el proyecto de 
las diferentes partes del satélite, podemos dividirlo em la forma siguiente; 
- alimentación eléctrica 
- telemando 
- telemedida 
- estabilización 
- antena» 
-radiómetro 
- refrigeración 
~ electrónica de imagen 
- repetidor de bandas 
- recogida de dato» 
- equipo de lanzamiento (cohete, motor de apogeo, pirotec*' 
nia, etc.) 
Cómo ya se ha indicado en 4.4*2.5? para estimar las posibilidades de que 
vamos a disponer, a fin de pas?ar al cálculo de las fiabilidades estimable* 
para las diferentes fases de la vida del satélite , y compararlas con las 
especificaciones impuestas en 4«4<1 (ver'Tabla 4.2)t de lo» datos áe equipos 
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semejantes en otros satélites, podemos extraer unos valores aproximados tales 
como los que se encuentran en la Tabla 4*4. 
Las hipótesis que se consideran en el estudio de modos de fallo están 
basadas en el niímero de componentes de cada tipo que lo integran, y-su tasa 
de fallo propia,A , siendo las siguientes: 
— cualquier fallo de un componente se considera catastrófico, con lo cual pao-
demos calcular la tasa de fallo del equipo como el producto de las tasas de 
fallo de sus componentes. Este método es el más usado para equipo electróni-
co. 
— los componentes mecánicos (uniones, chapas, etc ) se consideran totalmente 
seguros, para lo cual se efectuaran una serie de ensayos de cualificación. 
Esta hipótesis es necesaria por la hetereogeneidad de configuraciones de los 
elementos mecánicos, que imposibilita todo estudio estadístico. 
Un severo control de calidad y un esmerado montaje en zona limpia, son 
requisitos imprescindibles para la obtención de los órdenes, de fiabilidad 
exigidos en proyectos de este tipo (5 años sin revisiones es una solicitación 
fuera de lo común) 
4.4.4. Fiabilidad de la misión del satélite IMYEL, 
Teniendo en cuenta los párrafos precedentes, se puede estimar la probabi-
lidad de éxito de las diferentes misiones y de la composición de misiones, la 
cual se comparará con los requisitos planteados en 4.4.1 para comprobar si el 
diseño hecho los satisface, y optar por otros equipos de más fiabilidad si no 
los llega a cumplir. 
Se completará este capítulo con las posibles redundancias de componentes 
e incluso de equipos enteros, teniendo en cuenta el deterioro que los elementos 
redundantes sufrirán aún CUSLIKÍO no estén activados. 
No debe desestimarse un completo análisis de posibilidades de funcionamien-
to degradado, las cuales aumentan considerablemente la bondad del proyecto, en-
tendida como 
fiabilidad de cumplir la misión 
coste 
Como resumen de este articulo, proponemos los siguientes puntos a desarro-
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llar para ©levar la citada "bondad: 
- establecer redundancias que permitan un funcionamiento en malla, evitarrido-
se asi los clásicos tapones de flabilidad de los puntos neurálgicos, cua-
les pueden ser, por ejemplo, los reguladores de voltaje e intensidad, al-
gunos adaptadores, la telemedida y ©1 telemando, etc. 
- establecer ciertos funcionamientos; degradados^ , como aceptables, del tipo 
de: 
- fallo en el posicionamiento inicial 
- fallo de la bateria 
- fallo de la recogida de datos 
- fallo del repetidor 
- fallo de varios canales 
- fallo del control térmico 
- fallo del control fino de actitud 
- fallo dej. control de órbita 
- fallo del radiómetro 
- falxo del telemando 
- etc. 
Como diagaama de bloques general de la escala de exigencia que plantea 
cada uno de los subsistemas, incluimos la Figura 4.11* 
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TABLA 4.2 
Fase Misión Viabilidad 
Kinima ..De traba ,j o 
/Lanzamiento 
JÓrbita inicial 
<Todas las misiones 
(Después del posicionado) 
ÍToma de imagen y envió con 1 lí Toma de imagen y envió con 10 U 
Repetidor 
Recogida de datos 
0,92 
0,90 
0,37 
0,40 
0,40 
0,53 
0,51 
0,94 
0,92 
Oj55 
0,60 
0,60 
0,80 
0,77 
TABLA 4.3 
Tasa de fallo (en 10 9 l ^ - 5 ) de iversoss componenees 
Componentes Tasa 
de fallo 
Componentes 
Tasa 
de fallo 
Hesistencias De carbón 5 Relés 1 contacto 200 
De lámina n contaotos 150 n 
metálica 
De alambre 
10 
150 
Soldadura Aleación de estaño 
(Bien cuidada) 10 
Condensadores Cerámicos 
De tántalo 
50 
100 
Fusibles De plomo 250 
De poroelana 50 Cristales De cuarzo 200 
Diodos De ruptura 50 Célula solar De silicio 5 
Rectificador 50 (incluidas conexiones) 
Alta potencie 
Zener 
1 100 
100 
Bateria Ni-Cd (tln elemento^) 1000 
Transistores De ruptura 100 Fluidica Tangue 150 
Analógicos 100 Junta soldada 10 
Alta potencia 200 Válvula de llenado 50 
Alta frecuenc 
PET 
,ial50 
200 
Filtro .,o 100 
Cámara de orm, 1000 (1) 
De bajo x-uide > 300 Válvula eléctrica 2000.(3.) 
Coneotores 1 contacto 10 
Regulador 2000 (1) 
7 . . 
n contactos 50. n Pirotecnia Guillotina 107 (1) 
/ \ , J,. fallos 9 
(1) Estos valores se refieren a ^.clo's*10 
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TABLA 4.4, 
Equipo Fiac4-lidad Comentarios 
Generador eléotrico 
- paneles solares 
- batería 
- reguladores de carga 
y descarga 
- circuitos de protección 
- convertidores 
Telemando 
TV- deóódifióador 
- receptor en VHP 
Telemedida 
- codificador 
- trasmisor en VHP 
Stabilisación 
- electrónica 
- sensores 
- microcohetes 
Antenas 
Radiómetro y electrónica 
analógica 
Electrónica dé imagen 
~ - convertidor A-s-D 
- mezclador 
- sincronizador 
Transmisor SHP de 1 Tí 
Repetidor SHF 
- preamplificador (2 GHz) 
- oscilador local 
- mezclador del receptor 
- aBiplifioadorx"(49 i'Ez) 
- mezclador del trasmisor 
- emisor de 10 W 
Recogida de datos 
- amplificador (20 MHs/ 
- amplificador lineal 
Control térmico 
- generador isotópico 
- guias térmicas 
- refrigerador 
- radiadores 
0,65 
0,85 
0,65 
0,97 
0,85 
0,80 
0,75 
0,50 
0,95 
0,9.2 
0,93 
^ • ^ p * 
La alimentación de potencia eléctrica 
es del tipo d£ barra regulada, tenien-
do en consideración posibles modos de-
gradados para fallo de la batería, del 
mecanismo de orientación dé los pane-
les, etc. 
Este elemento es esencial y 
debe ser completamente redundante. 
Esto nos lleva a prever una total 
redundancia del equipo. 
Correspondiente a la fase de 
trasferencia y adaptaoión. 
Correspondiente a la fase geoesta-
cionaria 
Posibilidad de funcionamiento degrada-
do del convertidor A**D (perdida de un 
oanal, por ejemplo) 
Este valor se obtuvo con la hipótesis 
de que este equipo solamente opera 2/3 
del periodo de vida, repartido regu-
larmente. 
Este valor se obruvo con la hipótesis 
de que este equipo solamente opera 1/3 
de la vida, repartido regularmente. 
No se dispone de datos orientativos, 
aunque existen, habiéndose experimen-
tado con este equipo en los 5 últimos 
años» 
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Fig. U . 1 
Coní'iL j ' Jroción r e p i c a d a (3íinE^miento) de l a 
p r i m i t i v a concepción del s a t é l i t e IITíJL, 
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Fig. 4 . 2 
ConfigurHcióm desplegada de In «ntigua vor r ión . 
Tier ra 
X vi I ÜJ JJ 4 - 5 4 
1.9 m 
Fíg. 4.3 
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X 
Antena 
principal 
Y 
Sensores 
estelaras 
Antena de 
servidumbre: 
Sensores 
t e rr e s t re u 
Fig. A.4 Antenas 
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